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RESUMO 
O presente trabalho aborda a modelagem do fenômeno de estol dinâmico em 
aerofólios de turbinas eólicas de eixo vertical (TEEV). Tal fenômeno apresenta-se em certas 
condições de rotação, modificando consideravelmente o comportamento das forças 
aerodinâmicas. Os modelos aerodinâmicos utilizados atualmente nestas turbinas não 
permitem prever o fenômeno de maneira satisfatória. Os modelos semi-empíricos, 
provenientes da aplicação em pás de helicópteros, têm sido utilizados junto aos modelos de 
TEEV, permitindo um aprimoramento dos resultados. Contudo, pela complexidade do 
fenômeno, o problema mantém-se em aberto. Neste contexto, o presente trabalho aborda o 
assunto com uma metodologia mais eficiente. 
Inicialmente, são revisados os diferentes modelos aerodinâmicos utilizados neste 
tipo de turbina. Aplica-se um modelo numérico baseado na teoria de vórtices livres que 
permite a determinação do campo de velocidades induzidas no escoamento e das forças 
aerodinâmicas. Este modelo utiliza coeficientes aerodinâmicos bidimensionais em condições 
de regime permanente. Verifica-se que os resultados obtidos são somente apropriados nas 
condições do regime linear, isto é, quando o ângulo de ataque não supera o ângulo de estol 
estático. 
Posteriormente, para determinar as características não-estacionárias em que se 
manifesta o fenômeno de estol dinâmico, são estudados os métodos semi-empíricos que já 
foram utilizados em TEEV, como o modelo de Boeing-Vertol, o modelo MJT e o modelo 
Indiciai. Foram obtidos resultados comparativos com dois destes modelos em diferentes 
condições, verificando-se as limitações dos mesmos para descrever o comportamento das 
forças aerodinâmicas. 
Finalmente, é proposto o uso do modelo ONERA, ferramenta de última geração 
baseada num sistema de equações diferenciais ordinárias com coeficientes obtidos em 
ensaios de túnel aerodinâmico. O modelo tem sido validado por outros autores para sua 
aplicação em pás de helicópteros e em pás de turbinas eólicas de eixo horizontal. Para o 
caso das TEEV esta é sua primeira aplicação. Os resultados obtidos com o modelo na 
formulação original mostraram as dificuldades em descrever o comportamento das forças 
aerodinâmicas nas condições criticas em que se manifesta o fenômeno de estol dinâmico 
neste tipo de turbina. O trabalho permitiu identificar os efeitos de diferentes parâmetros 
envolvidos nas equações diferenciais. A modificação do tempo característico, introdução do 
parâmetro de estol dinâmico para diminuir os efeitos do termo derivativo do ângulo de 
ataque e proposta de uma expressão para o coeficiente de arrasto, foram fundamentais no 
sucesso da proposta apresentada. Tal proposta permitiu a modificação do modelo e sua 
extensão para aplicação em TEEV quando o ângulo de ataque apresenta grande amplitude 
de oscilação. Os resultados apresentados, comparados com dados experimentais de 
referência, mostram que o modelo descreve de maneira satisfatória os efeitos de estol 
dinâmico neste tipo de turbina. 
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ABSTRACT 
A model to study the dynamic stall phenomena on vertical axis wind turbine 
(V A WT) blades is elaborated in this work. Such phenomena appear at certain rotational 
condition, modifying considerably the blade aerodynamic forces. The existing models used 
so far do not provide satisfactory results. Semiempirical models derived from the helicopter 
blades application have been tried in order to solve this problem. Neverthless, the more 
complex phenomena involved in V A WT left the question open for better analysis. In this 
work is presented a new approach, with a more efficient method. 
A revision of different aerodynamic models utilized in V A WT is presented. A 
numerical model based on free vortex theory is applied to find the induced velocities for the 
determination o f the aerodynarnic forces on the turbine blades. Initially this mo dei employs 
aerodynamic coefficients in the steady state, and noticed that the results are satisfactory in 
the linear domain, that isto say, while the angle of attack is smaller than static stall angle. 
F o r dynarnic stall conditions semiempirical models such as Boeing-Verto!, MlT 
and Indiciai are applied. Comparative results with two models at various operating ranges 
are obtained to verify their limitations in describing the behavior o f the aerodynarnic forces. 
Finally the ONERA model is proposed. This second generation model is based on 
ordinary differential equations with coefficients obtained in wind tunnel. lt has been 
validated by others authors for its application on helicopter blades and also on the 
horizontal axis wind turbine. Here it is extended to apply on the V A WT. At criticai 
conditions where dynarnic stall is severe, the original model lacks the sophistication to 
provide not so satisfactory results compared with the experimental ones. To improve it, the 
present work identifies the effect of the different parameters involving the differential 
equations. The success o f the present work is based on the modification o f the characteristic 
time, introduction of dynarnic stall parameter to reduce the effect of the derivative term o f 
the angle o f attack and proposition o f an expression for drag coefficient. Such proposition 
to modify the model permits its application on the V A WT operating at high angle o f attack 
oscillation. The modified model thus provide satisfactory results compared with the 






1. A Tecnologia Eólica no Mundo 
As turbinas eólicas são máquinas que utilizam a energia cinética dos ventos, 
denominada energia eólica, permitindo a rotação de suas pás, e transformando esta energia 
em potência mecânica ou elétrica, segundo sua aplicação específica. Urna classificação 
básica de tais turbinas é feita segundo a posição do eixo do rotor. As denominadas 
Turbinas Eólicas de Eixo Horizontal (TEEH) possuem pás que giram num plano 
perpendicular à direção principal do vento. As Turbinas Eólicas de Eixo Vertical (TEEV) 
possuem suas pás girando num plano paralelo à direção do vento. Podem ser empregadas na 
geração de energia elétrica como sistemas interligados na rede ou como sistemas 
descentralizados, permitindo desta última forma, atingir regiões em que os custos das linhas 
de transmissão tomam inviáveis os sistemas convencionais. 
As turbinas eólicas de pequeno porte têm especial importância no meio rural em 
países em desenvolvimento. Acopladas a sistemas de bombeamento de água são utilizadas 
para abastecimento de água e irrigação de cultivos, sendo as tipo multipás as mais 
difundidas. Recentes estatísticas do uso destas turbinas são resumidas por Gipe [1]. Estima-
se que na América Latina, a Argentina concentre a maior quantidade, em tomo de 600.000, 
Colômbia conte com 8000 e o Brasil em tomo de 2000 unidades. Turbinas de pequeno 
porte são também utilizadas na eletrificação rural para fornecimento de energia elétrica nas 
propriedades, postos de saúde e escolas. Podem trabalhar isoladas ou em sistemas lubridos 
com equipamentos fotovoltaicos ou diesel. Atualmente nos Estados Unidos são empregadas 
umas 1000 unidades do tipo isoladas, sendo que na China concentram-se em tomo de 
110.000. As turbinas de pequeno porte também podem ser interconectadas na rede elétrica. 
Na década de oitenta foram interconectadas nos estados unidos aproximadamente 4500 
turbinas. 
A utilização de turbinas de grande porte emerge como tecnologia moderna nos 
anos setenta, após a crise do petróleo, quando incentivos fiscais, principalmente no estado 
da Califórnia nos Estados Unidos, permitiram investimentos nestes sistemas, surgindo então 
grandes concentrações de turbinas denominadas Fazendas Eólicas. Após a retirada de tais 
incentivos, a expansão do mercado teve um declínio, ressurgindo no final da década de 
oitenta e retomando vitalidade no mundo inteiro desde irúcios dos anos noventa, quando 
começa a valorizar-se a geração da eletricidade limpa, isto é, obtida por fontes renováveis 
que não provocam problemas de contaminação ambiental. O custo da energia elétrica 
proveniente de sistemas eólicos já é competitivo comparado com outros sistemas 
convencionais. Tornar-se-á ainda mais atrativo, quando forem incluídos os beneficios 
aportados à qualidade do ar considerando a quantidade de contaminantes evitados com tal 
forma de geração elétrica. Em comparação com a geração termo-elétrica estima-se [1] que 
por cada kWh de energia elétrica gerada através de energia eólica são evitadas emissões 
correspondentes a lkg de bióxido de carbono. 
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Estatísticas revelam [ 1] que no final de 1994 existiam em operação no mundo em 
torno de 25.000 turbinas de grande porte, com urna capacidade instalada de 3500MW 
(megawatts). As fazendas eólicas da Califórnia concentram aproximadamente 50% deste 
total, sendo que o restante concentra-se na Europa, principalmente na Dinamarca e na 
Alemanha. Estima-se, que existe no mundo um crescimento da capacidade instalada com 
sistemas eólicos em tomo de 500MW por ano. Nos países em desenvolvimento, a India 
destaca-se na introdução desta tecnologia contando em 1994 com uma capacidade instalada 
de 170MW. 
O Brasil, no contexto latino-americano, deverá introduzir nos próximos anos a 
tecnologia eólica com sistemas de pequeno e grande porte. A primeira planta de IMW foi 
instalada em 1994, em Minas Gerais, formada por 04 turbinas de 250kW, e espera-se urna 
nova planta de 500KW no Rio Grande do Sul com 05 turbinas de 100kW. No Estado do 
Ceará ja estão sendo realizandos estudos para uma futura planta de 30MW. Em 1995 (2] 
apresentaram-se diretrizes nacionais para incentivar a divulgação da energia eólica, 
propondo-se, sob urna perspectiva otimista, que 1 OOOMW da geração de eletricidade no 
país provenha de sistemas eólicos até o ano 2005. 
2. As Turbinas Eólicas de Eixo Vertical 
As primeiras TEEV atuantes por arrasto, como o caso das Panêmonas, têm origem 
milenar, provavelmente na Pérsia, China e Egito; contudo, a origem das modernas TEEV 
com conceituação aerodinâmica é de autoria do engenheiro francês D.G.M. Darrieus, no 
ano de 1920. A contribuição de Darrieus provém da interessante observação de que ao fixar 
pás longas e flexíveis nos seus extremos e fazê-las girar, estas adquirem urna configuração 
específica., denominada Troposlden. Posteriormente, modelos com pás retas fixas ou de 
geometria variável têm sido desenvolvidas. 
As principais características de urna TEEV são: i) Vantagem de captar os ventos 
em todas as direções, não requerendo sistemas de direção das pás ao fluxo principal. ii) Os 
elementos como gerador, sistema de freios e sistema de engrenagens são colocados ao nível 
do solo, facilitando a manutenção e inspeção. iü) As pás, como as da turbina Darrieus, são 
fixas nos dois extremos do eixo, reduzindo o esforço estrutural. iv) As pás são fabricadas 
com corda constante permitindo redução de custos no processo de fabricação. Em 
contrapartida têm as seguintes desvantagens: i) Requerem um sistema de partida para seu 
acionamento em baixas velocidades; ii) Perdem captura de energia em terrenos complexos; 
iü) A fabricação das pás com alumínio tem custo elevado e apresenta problemas de falhas 
por fadiga, pelo que, modelos de segunda geração utilizam pás fabricadas com poliester e 
fibra de vidro; iv) A natureza do escoamento nas pás é muito mais complexa que nas 
TEEH, tendo-se dificuldades na obtenção de um adequado modelagem das forças 
aerodinâmicas. 
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Estados Unidos, Canadá, Inglaterra e Alemanha têm-se destacado no 
desenvolvimento de TEEV. De 1974 a 1985 o Departamento de Energia (DOE) investiu 28 
milhões de dólares no Sandia National Laboratory para desenvolvimento da tecnologia das 
turbinas Darrieus. Sandia iniciou com modelos de pequeno porte, de 5m de diâmetro e 
potência nominal de 3.5kW, até desenvolver turbinas de 17m de diâmetro, sendo 
comercializadas posteriormente por Fio Wind. Desta tecnologia resulta a maior 
concentração de TEEV do mundo em Altmont Passe Tehachapi (Califórnia) onde existem 
atualmente em operação mais de 500 turbinas de duas pás e potência nominal de 250kW. 
Novos protótipos estão em desenvolvimento nos USA [3], como a turbina de 34m de 
diâmetro, em testes no Sandia National Laboratory; e a turbina de segunda geração de 
geometria variável, de 17m de diâmetro, desenvolvida pela FloWind Corporation e o 
National Renewable Laboratory (NREL). 
A maior TEEV conhecida atualmente foi projetada no Canadá [ 4], sendo do tipo 
Darrieus, com potência nominal de 4MW, diâmetro de 64m, altura de 96m, de duas pás 
com corda de 2.4m, instalada em 1986 em Cap-Chat, em Quebec. O projeto é resultado de 
uma série de protótipos anteriores, de menor porte, realizados pelo National Research 
Counsil (NRC), desde 1970, e outros projetos realizados pela NRC junto ao Institute de 
Recherche de l'Hidro-Quebec (IREQ). Fabricantes como Adencon Energy Systems Ltd. 
tem comercializado esta tecnologia nesse país. Na Inglaterra também existe uma extensa 
pesquisa voltada para as TEEV [5]. Por exemplo, foi desenvolvido um protótipo de 25m de 
diâmetro, de pás retas com geometria variávél para regulação da potência. A turbina tem 
uma potência nominal de 130kW, 18 metros de altura e duas pás com corda de 1.25m. Na 
Alemanha, as empresas Domier e Heidelberg-Motor têm projetado protótipos de médio 
porte. No Brasil, na década de oitenta, várias universidades trabalharam no 
desenvolvimento de protótipos. Na UFRGS, por exemplo, o Grupo de Energia Eólica [6] 
desenvolveu protótipos tipo Darrieus, de 6m de diâmetro com potência nominal de 3kW. 
Atualmente no mercado de turbinas eólicas a difusão massiva corresponde às 
TEEH, pelo maior domínio da tecnologia. O avanço na introdução das TEEV no mercado 
futuro depende do sucesso com que se levem as atuais pesquisas e o resultado da 
performance apresentada pelos protótipos em teste. O desenvolvimento de modelos 
aerodinâmicos que incorporam adequadamente os efeitos não-estacionários, tem importante 
papel no avanço da tecnologia das TEEV. 
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3. O Fenômeno em Estudo 
Diversos fatores contribuem na complexidade do campo de escoamento das 
turbinas eólicas, com características acentuadamente não-estacionárias. Entre os fatores 
mais importantes podemos assinalar: i) Efeitos da camada limite atmosférica modificando a 
magnitude e direção da velocidade de corrente livre; ii) Giro num plano inclinado em 
relação ao vento principal, produzindo variações do ângulo de ataque; iii) Perturbações do 
fluxo por suportes e eixo do rotor; iv) Deformação estrutural das pás originando 
velocidades induzidas de translação e rotação nos elementos da pá; v) Perdas aerodinâmicas 
por efeitos tridimensionais; vi) Formação da esteira do rotor e interação com as pás. 
Nas TEEV o elemento de pá (aerofólio) realiza um movimento cíclico rotacional, 
apresentando suas próprias características não-estacionárias. Na sua trajetória a velocidade 
relativa do aerofólio tem uma variação cíclica, a qual se reflete consequentemente no ângulo 
de ataque. Em certas condições de funcionamento, este ângulo excede o estol estático, 
manifestando o Fenômeno de Estol Dinâmico, fenômeno que pode apresentar-se nas pás de 
turbinas eólicas, asas de avião, pás de helicópteros e em geral em pás de turbomáquinas. 
Uma completa revisão do fenômeno é exposta no Apêndice-B do presente trabalho. Uma 
diferença importante entre a análise aerodinâmica das TEEV e TEEH reside em que, apesar 
do fenômeno manifestar-se em ambas turbinas, nas primeiras o efeito de estol dinâmico é 
muito mais crítico e, portanto, de maior importância. 
No fenômeno de estol dinâmico ocorre a formação de vórtices na superficie de 
sucção do aerofólio, provocando uma deformação na distribuição de pressão. Isso 
manifesta-se nas forças aerodinâmicas, trazendo conseqüências estruturais prejudiciais 
quando se desconhece a magnitude de tais forças, e portanto, modificando as características 
do torque e potência. Estima-se [7] que um erro de 30% na predição das forças 
aerodinâmicas em TEEV pode resultar numa redução pelo fator de 70 na vida esperada das 
pás. Efeitos de estol dinâmico, no caso extremo, produzem uma diferença de resultados 
estáticos superiores a I 00% nas forças aerodinâmicas. 
As forças atuantes em condições de estol dinâmico, no acidente ocorrido com o 
protótipo canadense de 24m de diâmetro, 37 metros de altura e potência de 230kW, 
instalado para teste nas ilhas Madelaine [8], dificilmente seriam previstos utilizando os 
modelos teóricos da época. A turbina foi destruída numa tempestade na madrugada em 
julho de 1978, quando entrou em funcionamento acidentalmente por uma rajada de vento, 
no momento em que seu sistema de freio estava desativado para reparação. No acidente 
também falharam os freios aerodinâmicos quando a turbina encontrava-se em alta rotação. 
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Atualmente não existe um modelo capaz de predizer plenamente os efeitos não-
estacionários provenientes de estol dinâmico em TEEV. A maior parte das contribuições no 
modelamento do fenômeno têm sido feitas utilizando os denominados modelos semi-
empíricos. Estes métodos, desenvolvidos nas pesquisas para pás de helicópteros, 
apresentam expressões apropriadas para descrever as características não-estacionárias das 
forças aerodinâmicas (sustentação e arrasto) . Muitos destes equacionamentos incluem 
termos obtidos diretamente de testes experimentais onde os aerofólios são submetidos a 
movimentos oscilatórios, geralmente senoidais, com determinados ângulos médios, 
amplitude e freqüência de oscilação. No caso de sua aplicação em pás de TEEV, estes são 
introduzidos como algoritmos para determinar os coeficientes de sustentação e arrasto em 
modelos específicos para estudo da performance das turbinas, como os modelos de tubos de 
corrente e modelos de vórtices. 
4. Metodologia Utilizada na Solução do Problema 
O presente estudo limita-se à análise aerodinâmica das TEEV em condições de 
estol dinâmico, tentando descrever de maneira mais adequada o fenômeno através de 
modelos semi-empíricos. Os dados experimentais utilizados para validação dos modelos 
provêm principalmente de testes realizados em 1990, no protótipo de TEEV de pás retas e 
geometria variável de 25m de diâmetro da empresa V AWT Ltda., da Inglaterra. Tais dados 
foram gentilmente cedidos para nossa pesquisa através de Mr. A Harris da V A WT Ltda 
Na metodologia analisam-se diferentes modelos aerodinâmicos para TEEV e os 
modelos específicos para o tratamento do fenômeno de estol dinâmico. Para tal foi realizado 
um estudo que permitiu primeiramente aproximar-se da compreensão do fenômeno assim 
como dos fatores e parâmetros que condicionam seu comportamento. 
Trabalhou-se com vários métodos semi-empíricos, concentrando-se no modelo de 
ONERA [9]. Neste, o fenômeno é modelado através de um sistema de equações 
diferenciais, com coeficientes determinados experimentalmente em túnel aerodinâmico. O 
modelo tem sido validado por outros autores para análise de pás de helicópteros, e turbinas 
eólicas de eixo horizontal; contudo, se faz aqui sua primeira aplicação em TEEV nas quais 
se apresentam condições extremas de amplitude de oscilação do ângulo de ataque, que não 
ocorrem em outros tipos de turbinas. Para tal apresentam-se modificações que permitem 
aprimorar a performance do modelo nestas condições 
Um modelo de vórtices [10] também é empregado para determinação das 
características de escoamento em TEEV. Especificamente, a velocidade relativa no 
aerofólio da pá e o ângulo de ataque podem ser utilizados no modelo de ONERA. Com isto 
o modelo tem condições de fornecer os coeficientes de sustentação e arrasto para a análise 
das forças aerodinâmicas da turbina. Os resultados obtidos são comparados com dados 
experimentais estudando-se as características, vantagens e limitações do modelo. 
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5. Estruturação do Trabalho 
No Cap.l são revisados diferentes métodos para análise da performance de TEEV. 
Tal revisão permite observar que a maior parte dos métodos dependem, para descrever de 
maneira correta as forças instantâneas das pás, de um adequado modelagem do fenômeno 
de estol dinâmico. No Cap.2 é exposto o modelo de vórtices livres de Strickland et ai. [lO] 
que permite uma análise do escoamento em turbinas eólicas de eixo vertical. O modelo foi 
utilizado neste trabalho, apresentando-se resultados comparados com dados experimentais 
de referência, que mostram claramente as condições em que se manifesta o fenômeno de 
estol dinâmico. No Cap.3 são revisados diversos modelos utilizados para descrever o 
fenômeno de estol dinâmico. Mostra-se vantagens e limitações dos modelos semi-empíricos 
na descrição do fenômeno em TEEV. São aplicados dois destes modelos, apresentando-se 
resultados em diferentes condições de escoamento. No Cap.4 apresenta-se a formulação do 
modelo proposto (modelo ONERA [9]), que se caracteriza por ser um modelo de segunda 
geração e representação computacional homogênea para os diferentes coeficientes 
aerodinâmicos. No Cap.5 mostra-se as modificações feitas no modelo, sugeridas a partir do 
nosso trabalho, para estender o mesmo às condições de estol dinâmico em TEEV. Neste 
capítulo mostram-se os resultados obtidos antes e após as modificações efetuadas. 
Finalmente, no Cap.6 apresentam-se as conclusões do trabalho e as sugestões para 
continuidade e aperfeiçoamento do mesmo. 
São incluídas nos apêndices, informações relacionadas com fundamentos de 
aerodinâmica não-estacionária e características fisicas do fenômeno de estol dinâmico. Os 
estudos de aerodinâmica não-estacionária clássica são expostos no Apêndice-A, de maneira 
simplificada. Tal colocação permite relacionar-se com as principais funções utilizadas para 
descrever os movimentos de aerofólios em escoamento sem separação. Isso toma-se 
importante pois alguns métodos semi-empíricos para estudo de dinâmica de estol apoiam 
parte de sua validação em tais funções. Uma revisão do estudo fisico do fenômeno de estol 
dinâmico é feita no Apêndice-H. Inicialmente na forma encontrada na literatura e 
posteriormente é feita a análise específica para as condições das turbinas eólicas de eixo 
vertical. Observa-se a dependência do fenômeno a uma série de parâmetros próprios das 
condições de escoamento, geometria e natureza da movimentação do aerofólio. Em TEEV, 
o fenômeno manifesta-se em baixas condições de rotação, contudo, efeitos não-
estacionários permanecem presentes em qualquer regime de escoamento. No Apêndice-C 
descrevem-se detalhes do modelo de ONERA. 
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Capítulo 1 
REVISÃO DOS MODELOS AERODINÂMICOS EM TEEV 
Introdução 
O escoamento em TEEV tem características complexas. Uma análise teórica 
completa para a modelagem destas turbinas requer a consideração de uma série de fatores 
que contribuem para a natureza não-estacionária do escoamento. Por exemplo, deve-se 
detectar as variações cíclicas das forças das pás na sua trajetória circular, especialmente no 
regime de estol dinâmico. A vorticidade emitida e transportada pela corrente local, 
formando posteriormente a esteira, deve ser descrita apropriadamente, assim como sua 
interação com as pás. Também devem ser estudados os efeitos de curvatura do perfil e sua 
trajetória rotacional no cálculo de camada limite e as implicações nas forças aerodinâmicas. 
O efeito estocástico da velocidade de corrente livre e a natureza da camada limite 
atmosférica são da mesma forma importantes. Efeitos de perturbação do fluxo por 
elementos suportes e eixo do rotor devem ser também avaliados. Pela complexidade de tais 
fenômenos, não existe, até o presente, uma metodologia descrevendo de maneira 
satisfatória sua performance. Os modelos utilizados podem ser classificados genericamente 
como: 
-Modelo de tubos de corrente- (TC) 
-Modelos de Vórtices- (MV) 
-Modelo de acoplamento potencial-viscoso - (MAPV) 
-Utilização das Equações de Navier-Stokes- (EQNE) 
Nos modelos de tubos de corrente [ 11-26] aplicados a aerodinâmica de TEEV 
obtém-se uma performance geral da turbina, contudo, não permitem um detalhamento do 
escoamento e da maior parte dos fenômenos citados. Os modelos de vórtices [27-34] 
conseguem uma análise mais apurada das forças aerodinâmicas instantâneas nas pás e do 
campo de escoamento, porém, apresentam limitações quanto à qualidade de tais resultados, 
problemas de convergência e tempos computacionais onerosos. Os modelos de 
acoplamento potencial-viscoso [ 40-42] para aplicação em TEEV, encontram-se numa fase 
inicial de desenvolvimento, contando-se somente com resultados de natureza exploratória. 
As Equações de Navier-Stokes têm sido utilizadas em TEEV de maneira 
simplificada [ 43-46]. Na modelagem não-estacionária bidimensional de aerofólios em 
movimentos oscilatórios, a discretização do dominio envolve o aerofólio, e uma região a 
jusante e montante, com comprimentos de uma a duas cordas de extensão. No caso das 
TEEV exige um domínio muito maior, abrangendo a trajetória circular do aerofólio e uma 
região a montante suficiente para aplicar condições de contorno adequadas. Tais 
magnitudes envolvem ordem de grandeza do diâmetro do rotor e não simplesmente da 
corda do aerofólio. Por outro lado, a natureza complexa dos fenômenos não-estacionários 
envolve interação entre esteira-pá, tomando mais complexa a aplicação das EQNE. 
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Pelas dificuldades mencionadas, os modelos de vórtices e de múltiplos tubos de 
corrente são ainda os mais utilizados na avaliação da performance das TEEV. A maior parte 
destes modelos tem restrições na determinação das forças aerodinâmicas instantâneas das 
pás. Para tal, são requeridos os coeficientes de sustentação e arrasto do aerofólio, obtidos 
de dados experimentais. A dependência da qualidade dos resultados das pás dependem, 
assim, da qualidade dos resultados de testes experimentais, os quais são realizados em 
condições de regime permanente bidimensional, para um determinado número de Reynolds 
e ângulo de ataque. Esta limitação por outro lado, é importante no estudo de estol 
dinâmico, já que os coeficientes de sustentação e arrasto podem ser substituídos por uma 
modelagem do fenômeno. Desta forma a qualidade dos resultados não-estacionários 
depende da qualidade do modelo de estol dinâmico utilizado. 
As características mais importantes na correta descrição da performance 
aerodinâmica do rotor (torque e potência), dependem da adequada modelagem da força 
tangencial . Nos aspectos estruturais das TEEV, a força normal com magnitude muito 
superior à força tangencial é mais relevante. Nos trabalhos estudados observa-se que, 
mesmo nos modelos que utilizam métodos semi-empíricos, as maiores dificuldades 
encontram-se ao tentar descrever os fenômenos de estol dinâmico na força tangencial, 
especificamente quando comparadas com resultados experimentais. 
1.1 Modelos de Tubos de Corrente (TC) 
De maneira geral, para determinar a performance das turbinas nestes modelos, são 
empregadas as teorias de elemento de pá e teoria da quantidade de movimento. Baseando-
se em tais relações obtém-se, por meio de um procedimento iterativo, os fatores de 
interferência, permitindo determinar a velocidade relativa e ângulo de ataque no elemento 
de pá. Os fatores de interferência são uma conceituação utilizada nestes modelos para 
avaliar as velocidades induzidas originadas pela esteira do rotor. Para obter as forças 
aerodinâmicas requerem-se as características de arrasto e sustentação do aerofólio, obtidas 
de dados experimentais tabulados. 
Os modelos podem ser classificados em três categorias, sendo que a maior 
diferença entre eles está no cálculo das velocidades induzidas no rotor: i) Simples tubo de 
corrente (STC). Desenvolvido por Templin [ 11] considera-se o rotor encerrado num único 
tubo de corrente; ii) Múltiplos tubos de corrente (MTC). Neste, o volume varrido pelo 
rotor, é dividido numa série de tubos de corrente adjacentes tal como apresentado nos 
modelos de Wilson-Lissaman [12], Shankar [13], Strickland (14]. Nestes dois tipos de 
modelos (STC e MTC) consideram-se as velocidades induzidas constantes através do rotor, 
o qual é substituído por um disco atuador equivalente; iii) Duplo esquema de múltiplos 
tubos de corrente (DMTC). O modelo representa uma extensão do MTC proposto por 
Stríckland [ 14] e aperfeiçoado por Read e Sharpe [ 15], Madsen e Lungren [ 16], 
Paraschivoiu (17], Healey [18] e Loth e McCoy [19]. Neste modelo considera-se que a 
turbina e substituída por duas metades de rotor em série e aerodinamicamente 
independentes. O cálculo das velocidades induzidas através da turbina é baseado no 
princípio de dois discos atuadores em série para cada parte do rotor. Os modelos mais 
sofisticados podem utilizar um fator de interferência constante (DMTC) ou variável 
(DMTCV) como os desenvolvidos por Paraschivoiu [20-25]. Apesar de uma metodologia 
diferente é incluído nesta classificação o modelo de cilindro atuador de Madsen [26], já que 
representa basicamente um aperfeiçoamento do modelo de múltiplos tubos de corrente. 
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1.2 Modelo de Vórtices (MV) 
São classificados, segundo o regime de escoamento, como estacionários e não-
estacionários. As equações de natureza potencial são descritas satisfazendo a condição de 
não-penetração do fluido na superficie do aerofólio e condição de Kutta no bordo de fuga. 
Os elementos de pás são substituídos por vórtices discretos na linha de camber ou na 
superficie da pá. Estes métodos utilizam o conceito de sustentação, baseados na lei de 
Kutta-Joukovslci e análise de velocidades induzidas, utilizando a lei de Biot-Savart. 
Os modelos podem ser bidimensionais de esteira fixa em regime permanente, como 
os de Larsen [27], Holmes [28] e Wilson [29], ou em regime não-estacionário com esteira 
livre, como o de Fanucci [30] e Nguyen [31] e Strickland et ai. [I 0]. Este último modelo 
apresenta como vantagem sua extensão tridimensional, feita por Strickland [32]. 
Pelo oneroso tempo computacional nos modelos de vórtices, Vanderbergue e Dick 
[33] propõem uma nova versão. Segundo os autores, o novo procedim~nto pode 
representar uma economia de tempo computacional de 50 vezes, comparado com o modelo 
convencional. O campo de velocidades induzidas é calculado resolvendo a equação de 
Poisson numa malha retangular (vortex-in-celf). Assume-se que a circulação no aerofólio é 
concentrada em Y4 da corda. Em cada intervalo de tempo determina-se a intensidade do 
vórtice de contorno a fim de manter a circulação total constante. A variação do vórtice de 
contorno, em relação ao intervalo de tempo anterior, é compensado pela introdução de um 
vórtice livre, o qual move-se em cada intervalo de tempo, representando a emissão da 
vorticidade na borda de fuga do aerofólio. Utiliza-se um vórtice de núcleo finito, cujo raio é 
função do tempo. 
No modelo estuda-se, também, os efeitos de curvatura do fluxo e efeitos por 
perdas aerodinâmicas devido a suportes estruturais. Os resultados apresentados por 
Vandervergue e Dick [33] restringem-se à análise do coeficiente de potência. Utiliza-se um 
método semi-empírico para modelar o fenômeno de estol dinâmico, porém, não se 
apresentam resultados das forças aerodinâmicas instantâneas, dificultando observar as 
vantagens do modelo em relação a fenômenos não-estacionários. 
Uma análise comparativa de modelos de tubos de corrente e um modelo de 
vórtices pode ser encontrado em Amos e Bragg [34]. 
1.3 Método da Circulação Local (MCL) 
Uma aproximação denominada método de circulação local (MCL) é utilizada para 
determinar a performance e forças aerodinâmicas de TEEV. O modelo desenvolvido 
inicialmente para análise de pás de helicópteros por Azuma [3 5] é estendido, pelo mesmo 
autor, para análise em pás de turbinas eólicas de eixo horizontal [36], e posteriormente para 
TEEV [37]. Aponta-se vantagens do modelo em relação aos problemas encontrados nos 
modelos de vórtices, como extensivo tempo computacional e problemas de convergência. 
No modelo, determina-se a distribuição da circulação ao longo da pá para qualquer 
posição azimutal. As forças das pás são estimadas por superposição de "n" pás imaginarias, 
cada uma com uma distribuição elíptica da circulação. Efeitos de esteira de vórtices são 
considerados pela mudança da velocidade induzida em qualquer instante. 
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O modelo considera efeitos não-estacionários do aerofólio~ dando à sustentação 
uma representação adequada segundo o regime de escoamento. Para alta velocidade de 
rotação a sustentação é representada em termos da teoria clássica [38] pelas funções de 
Theodorsen e Sears. Para baixa rotação, o autor emprega o acoplamento de um método 
semi-empírico. 
A validade do modelo é realizada por Azuma [35] em comparação com dados 
experimentais, predizendo o comportamento de dinâmica de estol. Indica-se que o modelo é 
eficiente, consome reduzido tempo computacional e não apresenta problemas de 
convergência numérica. 
1.4 Equações de Euler 
James (39] faz uma análise em escoamento bi-dirnensional não viscoso e 
irrotacional, deduzido a partir da equação de Euler e equação da continuidade. Supõe pás 
com perfis muito finos e ângulos de ataque muito pequenos (aproximados por série de 
Fourier), causando pequenas perturbações no campo de escoamento. O problema é 
reduzido a um caso especial do movimento não estacionário de pás em trajetórias curvas, 
resolvido analiticamente quando a velocidade de rotação das pás é muito elevada ou muito 
pequeno, e portanto, fugindo do interesse prático. 
1.5 Método de Acoplamento Potencial-Viscoso (MAPV) 
Holer et al.(40], utilizam um método de singularidades (painéis), acoplando, 
modelos integrais da camada limite laminar e turbulenta não-estacionária. Os resultados 
mostram efeitos não-estacionários de aerofólios para ângulo de ataque constante ou em 
movimento com pequena oscilação. O modelo não é aplicado diretamente às condições de 
um aerofólio em movimento rotacional para análise de TEEV. 
Fraunié [ 4 1 ], e Brochier et al. [ 42] fazem um completo estudo sobre os efeitos 
não-estacionários de aerofólio em movimento rotacional. Empregam uma combinação de 
equações de acordo com a parte do escoamento em estudo. As diferentes regiões do 
escoamento são conectadas por meio das condições de contorno. Permite uma redução no 
tempo computacional em comparação com os modelos de vórtices utilizados em TEEV. 
São considerados dois conjuntos de equações: um para a região afastada do aerofólio, isto 
é, para o escoamento não-viscoso irrotacional, e outro próximo da superficie do aerofólio, 
para determinar o crescimento da camada limite nas superficies do mesmo. 
O escoamento irrotacional é resolvido por um método integral, considerando uma 
distribuição de singularidades no perfil e na esteira. Um vórtice é emitido para cada 
incremento de tempo; a convecção da esteira e o movimento do aerofólio são levados em 
consideração. A função potencial é calculada a partir da equação de Laplace, e então 
introduzida na equação de Bernoulli não-estacionária para se obter distribuição de pressão. 
A sustentação e o arrasto são obtidos por integração da pressão ao longo do aerofólio. A 
camada limite é determinada pela solução numérica das equações integrais, adotando-se um 
modelo não-estacionário para as tensões turbulentas. Pode ser determinada a transição 
laminar-turbulenta, separação e pontos de descolamento e recondicionamento do fluxo e a 
re-circulação oconida na separação da borda de ataque. 
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1.5. 1 Limitações do modelo 
O modelo permite descrever as forças não-estacionárias de maneira adequada para 
condições de escoamento sem separação. Isto é, antes de apresentar-se os efeitos de estol 
intenso. Os resultados mostram uma boa predição do escoamento, porém, segundo 
Brochier et ai. [ 42] o modelo deve ser completado por um modelo de estol dinâmico a fim 
de predizer efeitos não-estacionários observados experimentalmente. Nas conclusões de 
Franuié [ 41] salienta que a validade das aproximações da camada limite são duvidosas: 
i)Nas regiões onde a parede e o escoamento apresentam curvaturas significativas; ii) Na 
vizinhança dos pontos de descolamento da camada limite; iii) Nos movimentos de rotação 
onde os efeitos centrífugos e de Coriolis são significativos. 
1.6 Equações de Navier-Stokes (EQNE) 
Um modelo baseado na solução laminar e incompressível das equações de Navier 
Stokes é proposto por Rajagopalan (43] para escoamento 2-D. É utilizado o procedimento 
de volumes finitos (SIMPLER), conforme descrito por Patankar (44]. Posteriormente AJlet 
et ai. (45] apresentam uma extensão 3-D. No modelo, o campo de velocidades induzidas é 
determinado pela solução simultânea das componentes da velocidade e pressão estática, a 
partir da equação da continuidade e da equação da quantidade de movimento. Com as duas 
componentes do campo de velocidade induzidas e a velocidade de referência da turbina, o 
ângulo de ataque relativo é determinado. Os coeficientes aerodinâmicos de sustentação CL, 
e arrasto Co, são obtidos a partir de testes experimentais. O método prediz a performance 
de TEEV de maneira satisfatória. Ressalta-se que pelo menor tempo computacional, o 
modelo de múltiplos tubos de corrente (DMTC) continua sendo uma ferramenta alternativa 
para estimar rapidamente a performance da TEEV. 
Rajagopalan e Klimas [ 46], estudam a influência do terreno utilizando o modelo. É 
analisada a performance e campo de escoamento 3-D em turbina Darrieus e torre, sobre a 
influência de um terreno plano. Detalhes do campo de escoamento são discutidos, 
graficando vetores de velocidades, contornos de pressão e da vorticidade. A torre da 
turbina é modelada como um cubo sólido e a condição de não penetração é prescrita na 
torre e no terreno plano. As características da performance em função do coeficiente de 
potência, Cp, e a força normal, F N, são apresentadas. 
1.6.1 Limitações do Modelo 
Não é incluído uma modelagem para estol dinâmico. A qualidade dos resultados 
nas condições de dinâmica de estol dependem dos dados estáticos tabulados de CL e Co, 
introduzidas no modelo em função do ângulo de ataque e obtidos a partir de testes 
experimentais. Esta observação indica que apesar de utilizar-se as EQNE, o modelo 
depende dos valores experimentais de C~. e Co, e portanto, uma boa representação dos 
fenômenos de estol dinâmico dependerá da qualidade do modelo de estol dinâmico a ser 
introduzido. 
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1.7 Modelo de Vórtices Livres- VDART 
O modelo é explicado através de diversas publicações como as de Nguyen (31] e 
de Strickland et al.[IO] e conhecido pelo código computacional VDART. Possui as 
seguintes vantagens em relação a outros métodos: i) Resultados mais apurados das forças 
aerodinâmicas instantâneas na trajetória das pás, em comparação com outros modelos e 
resultados experimentais; ii) Resultados apropriados do campo de velocidades induzidas e 
estrutura de esteira; iii) Extensão tridimensional do modelo [32]; iv) Fácil adaptação de 
modelos semi-empíricos para a modelagem do fenômeno de estol dinâmico. A principal 
desvantagem é de requerer maior tempo computacional que os modelos de tubos de 
corrente. No Cap.2 este será o modelo em estudo. 
A circulação no aerofólio é representada por um único vórtice que descreve 
adequadamente o escoamento para distâncias de perfil superiores à corda [3 1]. Utiliza-se a 
lei de Kutta-Joukovsk:i para relacionar a sustentação com a circulação em torno do 
aerofólio. O vórtice da pá fica, então, definido em função da velocidade relativa local, da 
corda do aerofólio e do coeficiente de sustentação. 
A natureza não-estacionária, na trajetória circular descrita pelo aerofólio, fica 
modelada pelo balanço da circulação total. Pelo teorema de Kelvin, a variação da circulação 
no aerofólio é contrabalançada pela intensidade e magnitude dos vórtices que desprendem 
na borda de fuga. As velocidades induzidas são determinadas aplicando a lei de Biot-Savart. 
A análise requer determinação da velocidade local do fluido, em cada um dos 
pontos do campo de escoamento em que se encontra um centro de vórtice. Com estas 
velocidades determina-se a nova posição de todos os vórtices que compõem a esteira. No 
instante em que se completa uma volta, calcula-se torque médio e coeficiente de potência da 
turbina correspondente a essa volta. O procedimento é repetido no número de voltas 
adequado para satisfazer a condição de convergência. Como a maioria dos modelos de 
MTC e DMTC, os coeficientes aerodinâmicos (CL ,Co) são obtidos de dados experimentais 
para aerofólios em túnel aerodinâmico, em condições estacionárias para diferentes ângulos 
de ataque e número de Reynolds. 
Strickland et ai. [32] estendem o modelo de vórtices livres para turbina Darrieus de 
pás curvas, usando o conceito de estrutura tridimensional Mais tarde Klimas [ 4 7] inclui 
modelo de estol dinâmico. Cardona [48] utiliza o modelo VDART (2-D) de Strickland, 
realizando uma série de modificações para aperfeiçoamento do modelo, incluindo os efeitos 
de curvatura de fluxo, efeito de estol dinâmico, número de Reynolds instantâneo e 
resistência aerodinâmica estrutural. 
1. 7.1 VDART Comparado com Dados Experimentais 
As forças normais medidas e modeladas [31 , 1 O] mostram boa concordância com as 
predições analíticas. A comparação entre valores medidos e o modelo, para a força 
tangencial, mostram-se bastante precárias. Isto é atribuído a problemas experimentais. A 
reprodução das linhas de trajetórias do escoamento, obtidas por injeção de corante nas pás, 
mostram-se concordantes com os resultados do modelo. Velocidades preditas na esteira, 
como indicado pelo movimento de partículas sólidas, apresentam boa concordância com a 
análise experimental. 
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1.7.2 VDART com Outros Modelos 
Assinala-se [31] que os coeficientes de potência preditos utilizando MTC são 
semelhantes aos obtidos utilizando o VDART (2-D), exceto para alta relação de 
velocidades e alta solidez da turbina. A distribuição das forças com a posição azimutal são 
significativamente diferentes nos dois modelos para relação de velocidades elevadas. O 
modelo VDART (2-D) mostra significativo retardamento do escoamento na semi-trajetória 
a jusante do rotor. A maior desvantagem do modelo encontra-se no excessivo tempo 
computacional requerido para o cálculo, já que existe um procedimento acumulativo da 
informação anterior em cada nova volta. 
Amos e Bragg [34] apresentam um estudo comparativo de três modelos: MTC, 
DMTC e VDART (3-D), junto a dados experimentais. As conclusões mais importantes são 
dadas em função do parâmetro À=nRIU, que relaciona a velocidade rotacionaJ QR (com n 
a velocidade angular e R o raio da turbina) com a velocidade de corrente livre U. No 
presente trabalho este parâmetro é definido como relação de velocidades. Amos e Bragg 
[34] concluem que:i) Para baixo À, todos os modelos tendem a predizer o coeficiente de 
potência de forma sobre dimensionada. Isto é atribuído a efeitos não-estacionários dos 
aerofólios. Ressalta-se a importância dos modelos de estol dinâmico para baixo À;. ü) Para 
alto À, o modelo de vórtices apresenta instabilidade numérica. Por exemplo para À=8, o 
modelo não fornece solução coerente. Os modelos com MTC e DMTC também apresentam 
dificuldades para altos valores de À. 
1.7.3 VDARTe Problemas de Convergência 
Nos estudos com o modelo VDART (2-D), realizados por Cardona [39], indica-se 
que apresenta problemas de convergência na modelagem de turbinas com solidez elevada. 
Instabilidades numéricas são detectadas para aJto À por Amos e Bragg [25], utilizando o 
modelo de Strickland [10]. 
Considera-se que o método converge, quando existe um vaJor assintótico do 
coeficiente de potência em diferentes voltas. Cardona [ 48], apresenta os seguintes 
comentários com relação ao problema de convergência: i) O procedimento converge tanto 
mais rápido quanto menor o vaJor de À;. ii) O tempo de processamento impede um 
excessivo cálculo de número de voltas; iii) Para solidez definida como cr=Nc/R, (com N o 
número de pás , c corda do aerofólio e R raio da turbina) superior a 0.5, apresentam-se 
problemas de convergência para 1..>3, observando-se que o número de pás afeta 
ligeiramente À, a partir do que se apresentam ditos problemas; iv) Para uma mesma solidez 
os problemas de convergência com À baixos encontram-se com maior freqüência para 
TEEV com três pás do que para duas pás. v) Para cr<0.3 o procedimento converge na faixa 
normaJ de operação da turbina (À <8). 
1.8 Considerações Gerais dos Modelos Revisados 
Os modelos existentes encontram dificuldades em descrever as forças 
aerodinâmicas quando a turbina opera em regime de estol dinâmico. Além disto, se observa 
que nos modelos aerodinâmicos consagrados, os resultados, para uma adequada modelagem 
de tais forças, dependem da quaJidade do modelo de estol dinâmico utilizado. 
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Capítulo 2 
APLICAÇÃO DO MODELO DE VÓRTICES LIVRES 
2.1 Fundamentos Teóricos 
Utilizamos aqui a definição de fluido, como aquela substância que se deforma 
continuamente sob a aplicação de uma tensão de cisalhamento, por menor que esta seja. O 
escoamento ou movimentação dos fluidos é estudado através da teoria de campos fisicos, 
tratando o mesmo como um meio contínuo, isto é, cada propriedade do fluido apresenta um 
valor definido em cada ponto do espaço. Uma função (vetorial ou escalar) constitui um 
campo quando a mesma é contínua e derivável, recebendo em cada ponto um valor único. 
Em dinâmica dos fluidos, a massa específica, pressão e velocidade são consideradas como 
funções contínuas. 
A denominação de campo de escoamento refere-se a um conjunto de campos 
vetoriais e escalares das propriedades e forças que atuam num fluido em movimento, e 
sobre um determinado corpo, quando inserido nesse campo. 
Em aerodinâmica subsônica [ 49] pode-se estudar as características de escoamento 
considerando um fluido ideal, definido como um fluido não viscoso, homogêneo e 
incompressível. Estas suposições são compatíveis com a realidade fisica na maior parte dos 
problemas. 
A solução de tais problemas reduz-se basicamente à determinação do campo 
vetorial de velocidades e campo escalar de pressão (incógnitas) num determinado domínio 
com condições de contorno específicas. Isto é realizado por meio de duas leis básicas: A lei 
da conservação da massa e lei da conservação da quantidade de movimento. Esta última 
pode ser derivada da segunda lei de Newton, sendo conhecida como Equação de Euler. 
Um tratamento equivalente pode ser feito utilizando a equação de transporte da 
vorticidade. As novas incógnitas são a vorticidade tõ e o vetor potencial '1'. Segundo as 
características do escoamento, rotacional ou irrotacional, o problema poderá reduzir-se a 
resolver, respectivamente, a equação de Poisson ou a equação de Laplace. Nos métodos de 
vórtices, o campo de velocidades é obtido resolvendo tais equações em termos da 
integração da lei de Biot-Savart ou Função de Green. Geralmente utiliza-se um tratamento 
Lagrangeano do sistema de referência, acompanhando no tempo a trajetória das partículas 
de fluido. Outras metodologias reduzem o tempo computacional, resolvendo as equações 
do campo de escoamento num referencial Euleriano, considerando uma malha de pontos 
fixos. 
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2.1.1 Escoamento Viscoso Rotacional 
Num campo de escoamento a velocidade de um elemento de fluido que se move 
sob ação de uma força conservativa externa pode ser definida pela equação do transporte da 
vorticidade [ 49]. 
Dõi ( - n) - n2-Dt = OJ v U + v v OJ (2 .1) 
onde u é o vetor velocidade, ro='V xÜ é a vorticidade e v a viscosidade cinemática do 
fluido . O primeiro termo do lado direito da Eq.2.1 é o transporte da vorticidade, que 
representa a variação de um elemento de vorticidade devido ao campo de velocidades. O 
segundo termo representa a taxa de difusão da vorticidade pela ação da viscosidade. Tal 
equação é conhecida como equação de transporte de Helmolthz, podendo ser deduzida a 
partir da equação de Navier-Stokes (White [50].pag.96). 
2.1.2 Escoamento Rotacional Não-Viscoso 
Em estudos de aerodinâmica pode-se considerar que a vorticidade gerada na 
superficie do corpo é confinada a uma pequena região da camada limite e na esteira. Isto 
não implica, contudo, que a vorticidade seja zero fora desta região. Para um fluido 
incompressível e não-viscoso, o campo de escoamento rotacional pode · ser dado pela 
equação da continuidade e equação do transporte da vorticidade: 
VU=O 




A Eq :... 2.3 é equivalente à equação de Euler. A anulação do divergente da 
velocidade ('V U =O) caracteriza um campo solenoidal. Nestas condições de escoamento, o 
campo de velocidade é satisfeito por um vetor potencial, \!', de velocidades na forma: 
- -U=V x \}1 (2.4) 
o qual pode ser determinado pela solução da equação de Poissão: 
(2.5) 
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2.1.3 Escoamento lrrotacional 
Em alguns tipos de escoamento em que se considera a vorticidade confinada na 
camada limite e na esteira, pode ocorrer que na região exterior a este confinamento a 
vorticidade seja nula. Em tal caso o escoamento nesta região é irrotacional (ro=O). 
Demonstra-se (ver [51], pag.139) que se Y' xÜ =0, então o campo de velocidades pode ser 
satisfeito por um potencial escalar <P de velocidades na forma: 
U=-Vr/J (2.6) 
Para fluido incompressível, mostra-se, com ajuda da equação da continuidade, que 
o potencial de velocidades deverá satisfazer a equação de Laplace: 
(2.7) 
tal tipo de escoamento é conhecido como campo harmônico [51] já que satisfaz as 
- -
condições do campo solenoidal (VU =O) e as condições do escoamento potencial (VxU =O). 
2.1.3.1 Equação de Bernoulli 
Num sistema de coordenadas fixo em relação ao fluido, a determinação do campo 
de pressão, P, para escoamento não-estacionário, é dada pela equação de Bernoulli, que 
pode ser deduzida a partir da Eq. de Euler (ver [52] pag.126), fazendo simplificações como 
escoamento incompressível e irrotacional num campo de força conservativa externa 
(F=VO.): 
(2.8) 
Para uma altura z acima do nível de referência: O.=gz onde g é a aceleração da 
gravidade. f{t) é uma função arbitrária do tempo. 
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2.1.4 Condições de Contorno 
No escoamento potencial não-estacionário, as condições de contorno que devem 
ser especificadas para um aerofólio são: i) Condição no infinito: considera-se que a 
perturbação no escoamento pelo aerofólio desaparece nas regiões afastadas; ii) Condição de 
não penetração: na superficie sólida do aerofólio não podem existir velocidades 
perpendiculares ao mesmo; iii) Condição na esteira: tratada como uma superficie de 
descontinuidade, não devendo existir velocidades perpendiculares à mesma, assegurando 
inexistência de saltos de pressão, já que não suporta forças [52]; iv) Condição de Kutta: o 
escoamento suave na borda de fuga, com velocidades finitas, assegura a unicidade da 
solução. 
2.2. Relação Vorticidade-Circulação 
2.2.1 Circulação 
Quando a vorticidade é concentrada numa lâmina ou numa linha sem espessura, a 
intensidade desta pode ser dada em termos da circulação. Para uma curva fechada, C, onde 
dl é um comprimento infinitesimal da curva C, a circulação é definida [53] como: 
(2.9) 
c 
2.2.2 Teorema de Stokes 
Teorema matemático válido para qualquer vetor ou função escalar. 
Especificamente tratando-se do vetor velocidade, relaciona-se a circulação e vorticidade 
num campo de escoamento. O teorema expressa (ver [53] pag.49) que a circulação em 
qualquer curva fechada é igual à integral da componente normal da vorticidade sobre uma 
superficie que encerra tal curva: 
r= JüdT = JJv x üdÃ = JJaXIÃ (2.10) 
c s s 
onde S é superficie que tem como fronteira a curva C, e dA é um elemento de área da 
superficie. O teorema considera uma distribuição uniforme de fluido na superficie. A 
inclusão de um aerofólio dentro do circuito que encerra a superficie tem tratamento 
diferente. 
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2.2.3 Teorema de Kelvin 
Para um fluido viscoso numa curva fechada, a variação da circulação depende da 
viscosidade cinemática e da variação da vorticidade ao longo de um circuito da curva [51], 
sendo dado por: 
nr f -Dt = - v v X õx/1 (2.11) 
para um fluido não-viscoso (compressível ou incompressível) a Eq.2.11 se reduz ao teorema 
de Kelvin [53]: 
nr =O 
Dt (2.12) 
Tal teorema estabelece que num escoamento não-viscoso com campo de forças 
conservativas (irrotacional), a circulação em tomo de qualquer curva fechada movendo-se 
com o fluido permanece sempre constante. 
Os teoremas de Kelvin e de Stokes consideram que não existem superfícies de 
descontinuidade. A inclusão de uma superficie sólida como um aerofólio no interior do 
circuito requer um tratamento em que a circulação r seja atribuída previamente. 
Diferentemente do teorema de Stokes, o teorema de Kelvin é deduzido para caracteristicas 
específicas de escoamento: campo de forças conservativas e fluido não-viscoso. 
2.3. Vorticidade em Campos de Escoamentos 
2.3. 1 Campo de Velocidades Induzidas 
O campo de escoamento que coexiste com uma dada distribuição de vorticidade e 
desaparece com ela, é denominado campo de velocidades induzidas [53]. A existência de 
tais velocidades ( U;.) requer a existência de um campo rotacional proveniente de uma 
distribuição de vorticidade na forma: 
(2.13) 
ESCOLA De ENGENHARIA 
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Considerando um escoamento irrotacional com velocidade de corrente livre, U oo , e 
a existência de uma distribuição de vorticidade fornecendo um campo de velocidades 
induzidas, se tem: 
w= Vx(Ü +Ü) = Vx Ü 
00 I I 
(2.14) 
desta forma o escoamento pode ser analisado como composto de um campo irrotacional e 
um campo rotacional. A velocidade em qualquer ponto do escoamento deverá considerar as 
componentes de ambos os campos. 
2.3.2 Lei de Biot-Savart 
Denomina-se linha de vórtice a uma linha cuja tangente em cada ponto tem a 
direção do vetor vorticidade. Esta linha caracteriza a trajetória do campo de vórtices. Se 
através de cada ponto de uma curva fechada desenhamos uma linha de vórtice que passa 
através do ponto, tais linhas formam um tubo de vórtices do qual a curva constitui uma 
seção transversal. O filamento de vórtices é um tubo de vórtice de dimensões infinitesimais. 
Na teoria de vórtices, o filamento de vórtices, e portanto o tubo de vórtices, possui 
características específicas, determinadas pelo teorema de Helmholtz [52]: i) a intensidade da 
vorticidade é constante; ii) é formado pelas mesmas partículas de fluido; iii) o filamento não 
pode desaparecer no fluido. Deverá terminar nas fronteiras ou formar um anel. 
As velocidades induzidas num ponto do campo de escoamento por um único 
filamento de vórtices pode ser obtida a partir da lei de Biot-savart [51 ,52,53]. Para um 
ponto "p" (Fig.2.1) no campo do escoamento, um filamento de vórtices de forma arbitrária, 
com intensidade r e comprimento f, induz uma velocidade dada por: 
_ r Jr xdl 
v- 4.nh y3 (2.15) 
onde r é o vetor posição de pontos no filamento de vórtices em relação ao ponto "p", com 
magnitUde r . Um filamento formado por uma linha reta de comprimento finito e intensidade 
const~nte r' induz uma velocidade normal no ponto "p" dada por [51]: 
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(2.16) 
onde a.1 e a.2 são os ângulos formados entre as linhas que unem os extremos do filamento de 
vórtices ao ponto P. Para um filamento de vórtices representado por uma linha reta de 





As singularidades quando r tende a zero (Eq. 2.15) são removidas, considerando 
um vórtice com núcleo viscoso. 
Filamento 
de vortice 
' ' ' ' ' ' 
--+ Vp 
Figura: 2.1 Velocidade induzida por um filamento de vórtices 
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2.3.3 Núcleo do Vórtice 
Num fluido viscoso, a presença de um vórtice de intensidade constante r 0, origina 
velocidades de diferente natureza. Pela ação da viscosidade na região próxima do centro 
(núcleo), a velocidade tem um comportamento rotacional. O fluido tende a girar como uma 
massa sólida com velocidade angular n, constante, e cada partícula do fluido tem uma 
velocidade que aumenta com o afastamento do centro (u=Qr). Na região mais afastada do 
centro do vórtice, o fluido tende a comportar-se como fluido irrotacional, e a velocidade 
diminui inversamente proporcional ao raio (u=klr). Aplicando o teorema de Stokes numa 
região circunferencial de raio r, que limita as regiões rotacional e irrotacional, se obtém (ver 
[51] pag. 3 91) o perfil da velocidade induzida, tendo uma representação exponencial em 
função do tempo e da viscosidade cinemática do fluido: 
( - r l \ 
r I -1 
u = _o ll -e 4 vt J 
2Jrr 
(2.18) 
Define-se cr, como o raio limite (núcleo) da região rotacional e irrotacional do 
fluido. Fora do núcleo do vórtice (r > cr) o termo exponencial tende a zero, sendo o 
movimento irrotacional: 
(2.19) 
Nas proximidades do núcleo do vórtice (r < cr) o movimento é rotacional, 
tendendo o fluido a girar como uma massa sólida com velocidade angular: 
r o 
u= 8 r 7l'V t 
(2.20) 
A igualdade das velocidades anteriores na fronteira do núcleo do vórtice (r=cr) 
permite avaliar o raio do núcleo: 
(j' = 2( vt) 112 (2.21) 
Portanto, num fluido viscoso o núcleo do vórtice aumenta no tempo, 
diferentemente de um fluido não-viscoso, em que se considera o vórtice com centro em 
r=O. 
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2.4. Escoamento Potencial em Aerofólios 
2.4. 1 Características da Esteira 
Num aerofólio em escoamento potencial ongma-se uma superfície de 
descontinuidade sem espessura na proximidade do contorno superior e inferior [ 49]. Tal 
superfície representa fisicamente a fronteira das duas camadas de fluidos que abandonam a 
região da borda de ataque com velocidades diferentes. No caso de escoamento viscoso, o 
fenômeno é representado por uma camada de vórtices confinados numa superfície de 
espessura finita dando origem a esteira (Fig.2.2). A equivalência conceitual entre ambas 
superficies demonstra-se (ver [52] pag.2 18), pelo fato de que a vorticidade gerada na 
camada viscosa é independente da espessura e portanto similar à gerada na superfície de 
descontinuidade do fluido não-viscoso. 
Nas soluções de escoamento potencial, a vorticidade da esteira pode ser 
representada por singularidades, como por exemplo uma seqüência de linhas de vórtices que 
se movem com a velocidade local e onde a circulação deve ser conservada. O campo de 
escoamento é considerado sempre como irrotacional, exceto na linha de vórtices que 
representa de maneira singular a esteira. 
2.4.2 Origem da Sustentação 
O mecanismo de início da sustentação num aerofólio é de natureza transiente, 
podendo ser explicado em função da circulação em tomo do aerofólio e da vorticidade na 
borda de fuga [52]. Considera-se que é induzida pelo surgimento de um vórtice no bordo de 
fuga. O vórtice aumenta em intensidade até equilibrar as velocidades no bordo de fuga 
provenientes das superfícies superior e inferior. A partir desse instante, abandona a borda de 
fuga, sendo arrastado pela corrente local e dissipando-se progressivamente por efeito da 
viscosidade na esteira. Neste instante, o escoamento estabelece suas condições de regime 
permanente, no qual a circulação em torno do aerofólio é constante e igual e oposto ao 
vórtice gerado (ver Fig.2.3). 
Cada modificação na velocidade de corrente livre ou no ângulo de ataque 
representará necessariamente o surgimento de um novo vórtice, alterando a magnitude da 
circulação em torno do aerofólio. Tal vórtice será novamente arrastado pela corrente local 
dissipando-se na esteira. 
2.4.3 Condição de Kutta 
A condição de Kutta [ 49,51 ,53], é a condição necessária para assegurar num 
escoamento potencial a solução única da intensidade da circulação e do campo de 
escoamento correspondente ao fenômeno de sustentação. Nela se impõe que a intensidade 
da circulação do aerofólio seja tal que o ponto de estagnação é arrastado para a borda de 
fuga. Nessa região a união das camadas de fluidos superior e inferior o escoamento é suave 
e com velocidades finitas. O escoamento representa-se a partir do bordo de fuga (Fig.2.2) 
como uma esteira de vórtices sem espessura. 
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Aerofolio Perfíl de velocidades 
Figura 2.2 Vorticidade emitida num aerofólio. 
vorticidade no aerofólio vorticidade na esteira 
Figura 2.3 Equilíbrio da vorticidade num aerofólio. 
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2.4.4 Teorema de Kutta-Joukowski 
O teorema de Kutta-Joukowski [51,52,53] para a circulação, estabelece que se 
existe uma circulação de magnitude r 8 em torno de um aerofólio imerso num escoamento 
que se move com velocidade relativa W, então existirá uma sustentação (por unidade de 
envergadura) cuja magnitude é dada por: 
L= p W [ 8 (2.22) 
onde p é a massa específica do fluido. Tal teorema é a condição adicional necessária para 
assegurar uma solução única da intensidade da circulação e do campo de velocidades. 
Nestas condições, o escoamento representa-se a partir da borda de fuga como uma esteira 
de vórtices sem espessura. Da análise adimensional [ 49] a sustentação também pode ser 
dada como: 
1 
L - - pcW2 C -2 L 
2.4.5 Representação da Sustentação 
(2.23) 
Na teoria potencial [54], a circulação do aerofólio pode ser representada por uma 
distribuição de vórtices discretos ao longo da linha de camber do aerofólio. A circulação 
total no aerofólio e dada por: 
r8 = [r(x)dx (2.24) 
onde y(x) é a distribuição superficial da vorticidade ou circulação por unidade de 
comprimento ao longo da corda. 
2.4.6 Variação da Circulação num Aerofólio 
Quando ocorrem mudanças temporais do ângulo de ataque e ou da velocidade de 
corrente livre (escoamento não-estacionário), modifica-se a circulação no aerofólio. Pelo 
teorema de Kelvin, a circulação total numa curva fechada envolvendo o aerofólio e sua 
esteira deve permanecer constante, e portanto, qualquer mudança na circulação do aerofólio 
deve ser compensada pela variação da vorticidade da esteira, f s, com apropriada direção e 
sentido (Fig.2.3), desta forma: 
(2.25) 
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2.5 Modelo de Vórtices Livres 
No modelo, o aerofólio é substituído por um vórtice de contorno. As velocidades 
induzidas pelos filamentos de vórtices do campo de escoamento são obtidas utilizando a lei 
de Biot-Savart. Estas velocidades são necessárias para determinação da velocidade local e 
ângulo de ataque do aerofólio . Pelo conceito de sustentação e com auxilio da lei de Kutta-
Joukowski, é obtida uma relação para a intensidade do vórtice de contorno, e pelo teorema 
de vorticidade de Helmholtz é determinada a intensidade dos vórtices emitidos na borda de 
fuga na movimentação do aerofólio. No modelo original [ 1 O] as forças aerodinâmicas são 
obtidas em função do ângulo de ataque e das características de sustentação e arrasto do 
aerofólio, obtidas por dados tabulados de condições estáticas para um número de Reynolds 
especifico. 
2.5. 1 Características do Escoamento 
No modelo, considera-se um fluido incompressível, não-viscoso, não-estacionário, 
com escoamento bidimensional e irrotacional. A vorticidade é concentrada numa fina 
camada próxima do aerofólio e na esteira de vórtices. 
Considerando-se o plano x-y (Fig.2.4) como o plano equatorial de uma TEEV de 
pás retas e seção constante, a qual gira com velocidade angular constante, n, submersa num 
escoamento com velocidade U f». 
y 
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Figura 2.4 Geometria do rotor 
I 
I 
CAPÍTULO 2: Aplicação do Modelo de Vórtices Livres 29 
2.5.2 Velocidade Relativa 
O vetor posição da seção aerodinâmica ( aerofólio) de uma pá é dado por: 
{x}{ i} {-Rsinlj/}{ i} r = ~ ~ = - Rc~s lf/ ~ (2.26) 
onde iJ,k são os vetores unitários do sistema de coordenadas (x,y,z) com origem no centro 
da circunferência traçada pela trajetória do aerofólio. R é o raio da turbina e \11-QR é o 
ângulo azimutal no plano equatorial. A movimentação da pá produz a formação de uma 
esteira, a qual gera velocidades induzidas, modificando a velocidade relativa. No 
escoamento bidimensional, uv e wv representam, respectivamente, as velocidades induzidas 
nas direções x e y . A velocidade relativa do aerofólio no percurso cíclico rotacional é dada 
pelas contribuições da velocidade de corrente livre, da velocidade tangencial ,QR, e das 
velocidades induzidas: 
(2.27) 
No sistema de coordenadas (c,n), fixo no aerofólio com centro em 114 da corda, os 
componentes da velocidade relativa são dados por: 
(2.28) 
onde c e n são, respectivamente, os vetores unitários tangencial e normal à corda do 
aerofólio, definidos por: 
{~} =r co~ lfl -sin lfl lJ i.} n L -sm lfl - cos lfl JlJ (2.29) 
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2.5.3 Determinação do Ângulo de Ataque 
O ângulo de ataque, conforme a Fig. 2.5, é dado pela relação: 
-W 
tana = wn 
c 
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2.5.4 Velocidades Induzidas 
Os componentes da velocidade de perturbação (up,wp) no elemento de pá, num 
dado instante, são determinados pelo somatório de todas as velocidades induzidas (u,w) no 
ponto, originadas pelos "n" vórtices existentes no campo de escoamento: 
up =! ui 
i= I 
W p = ! wi 
1=1 
(2.31) 
As velocidades induzidas (u,w), num ponto P(x,y) (aerofólio) por um vórtice 
localizado no ponto Po(Xo.Yo) (esteira) são determinadas de acordo com a lei de Biot-Savart 
em função de r , que representa intensidade da vorticidade: 
(2.32) 
No modelo, os vórtices são formados livremente no tempo, podendo ocorrer que o 
ponto onde deve ser avaliada a velocidade induzida fique muito próxima do centro de um 
vórtice. Tal fator provocaria que o vetor r fosse muito pequeno e a aplicação direta da lei 
de Biot-Savart forneceria velocidades induzidas irrealmente altas. Para remover a 
singularidade quando r--->0, é utilizado o conceito de núcleo de vórtice para fluido viscoso, 
[51], de tal fo rma que a velocidade induzida próxima do núcleo (r< cr) é avaliada pela 
expressão: 
(2.33) 
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onde cr=max(r,cr). No fluido viscoso o núcleo do vórtice aumenta no tempo na forma 
cr=(4vt)112 , sendo v a viscosidade cinemática do fluido ou pode-se também adotar uma 
viscosidade artificial (33]. Na emissão de vórtices num aerofólio, t representa o tempo da 
trajetória do vórtice emitido. Adota-se aqui um tratamento simplificado (ver ref(SS]), no 
qual considera-se o núcleo constante: cr=O.OSR, onde R é o raio da turbina. 
2.5.5 Vórticidade no Escoamento 
A dificuldade remanescente é a determinação dos vórtices de contorno e vórtices 
emitidos. Nos modelos de vórtices [30] a intensidade do vórtice fixo no aerofólio é dada 
por uma distribuição de vórtices discretos fixos na curva de camber do aerofólio. Strickland 
et al. [ 1 O] representa tal linha somente por um único vórtice de contorno, r B, posicionado 
em t;4 da corda. Isto representa adequadamente o campo de escoamento para djstâncias 
maiores que um comprimento de corda. Uma representação do sistema pode ser apreciada 
na Fig.2.6. Mostra-se também os vórtices emitidos que se desprendem do aerofólio e são 
arrastados pela corrente. Em cada mudança de posição da pá deve satisfazer-se o teorema 
de Kelvin-Helmolthz pelo qual um vórtice é gerado e emitido com intensidade igual à 






Figura 2.6 Configuração dos vórtices no modelo 
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A intensidade do vórtice de contorno (f B ) é obtida relacionando as expressões de 
sustentação dada pela lei de Kutta-Joukowski (Eq.2.22) e pela definição de sustentação do 
aerofólio (Eq.2.23), obtendo-se a expressão: 
(2.34) 
Os vórtices emitidos, f s , são então determinados para cada incremento de tempo na 
forma: 
r -r - r St- l - Bt Bt-1 (2.35) 
2.5.6 Trajetória dos Vórtices Emitidos 
Em cada intervalo de tempo, os vórtices emitidos são arrastados pela corrente 
local. A trajetória de cada um deles deve ser conhecida no tempo (Fig.2. 7), urna vez que as 
velocidades induzidas são avaliadas a partir dos mesmos. No primeiro intervalo de tempo, a 
trajetória do vórtice é avaliada por: 
t:J-(x,y ,t) = óx i+ L1y j 
(2.36) 
CAPÍTULO 2: Aplicação do Modelo de Vórtices Livres 34 
l.Joo 
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Figura 2. 7 Trajetória dos vórtices emitidos 
Nos .seguintes incrementos de tempo, a trajetória dos vórtices é avaliada pela 
formulação explícita: 
(2.37) 
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2.5. 7 Geração de Malha no Domínio 
O tempo computacional gasto no modelo é oneroso, já que para cada intervalo de 
tempo .1t, devem ser calculadas as velocidades induzidas nas pás devido a cada vórtice 
emitido. O modelo também requer considerável espaço de memória computacional, já que 
cada vórtice avança sobre a influência de todos os outros no campo de escoamento e 
portanto todos devem ser armazenados. Para redução deste tempo e espaço de memória 
adota-se uma malha (Fig.2.8) que envolve o rotor e se estende a jusante, tal como sugerido 
por Nguyen (31] . 
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Figura 2.8 Esquema da malha utilizada 
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No procedimento computacional, com a Eq.2.32 são determinadas as velocidades 
induzidas nos pontos da malha. Velocidades em qualquer ponto dentro do domínio são 




Figura 2.9 Molécula da malha 
u i+n 
Para um ponto "P" dentro do domínio (Fig.2.9), a velocidade de perturbação na 




onde 11 é o número máximo de pontos na direção x. Por um procedimento similar é avaliada 
a componente da velocidade induzida na direção y . Velocidades fora do domínio também 
são determinadas pela lei de Biot-Savart. 
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2.5.8 Forças Aerodinâmicas 
Na análise são consideradas basicamente duas forças: i) uma força tangencial por 
unidade de envergadura, Fr, atuando ao longo da linha da corda do aerofólio na direção do 
movimento; ii)outra força normal por unidade de envergadura Fv, atuando na direção do 
vetor normal unitário. As forças podem ser expressas em função dos coeficientes 
aerodinâmicos CN e C r: 
(2.40) 
onde Cx e C r (Fig. 2.1 O a) dependem dos coeficientes aerodinâmicos de sustentação, CL, e 
arrasto, Co, (Fig.2.1 Ob) e do ângulo de ataque: 
!CN } =[sina -cosa~ CL} -Cr cosa sma ~Co (2.41) 
Na análise adimensional as forças são definidas como: 
(2.42) 
Os resultados das fo rças aerodinâmicas apresentados neste trabalho correspondem 
àformulação adimensional dada pela Eq.2.42. Contudo, para simplificar a nomenclatura 
são definidas nos gráficos como FN e Fr (sem a/terisco) 
O coeficiente de momento em torno do eixo de giro Ç,, não é analisado no 
presente trabalho, sendo importante em outras áreas como na análise estrutural e no estudo 
da aerolasticidade das pás. 
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2.5.9 Coeficientes Aerodinâmicos Estáticos 
Conforme observado na Eq. 2.4 1, as forças aerodinâmicas são obtidas no 
modelo em função dos coeficientes aerodinâmicos de sustentação e arrasto. Originalmente, 
estes são obtidos a partir de testes em túnel aerodinâmico em condições estáticas. Para a 
faixa de Reynolds do trabalho apresentado, encontramos na literatura dados experimentais 
para aerofólio NACA 0012 com Re=7.6xl05 obtidos por Michos et al. [56] e para aerofólio 
NACA 0015 e Re=6.55xl05 obtidos por Jacobs e Sherman [57] e corrigidos por Madsen 
(26] para efeitos tridimensionais. Na Fig.2. 11 mostra-se estes coeficientes em função do 
ângulo de ataque. Observa-se especialmente no coeficiente de sustentação que, apesar de se 
ter a mesma ordem de grandeza do número de Reynolds, os resultados na região pós-estol 
são bastante diferentes em ambos aerofólios. 
2.5.10 Torque e Potência do Rotor 
O torque produzido por um único elemento de pá pode ser escrito na forma 
adimensional como: 
• Fr 1 c • 
T = RU2 = 2 R Fr 
co 
(2.43) 
A contribuição de um único elemento de pá na potência instantânea e dada por: 
(2.44) 
O coeficiente médio da potência para um rotor girando numa única rotação é dado 
por: 
(2.45) 
onde nr representa o número de incrementos de tempo por volta e llb o número de pás. 
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2.6 Condições dos Testes 
Os dados experimentais utilizados para estudar o problema, correspondem aos 
resultados de Harris [58f> obtidos com protótipo de TEEV de pás retas com: Diâmetro, 
D =25, Corda, c=l.25m, Aerofólio, NACA 0015. Número de pás N=02, altura das pás, 
H= 18m. A solidez da turbina cr, é definida como a razào entre a área total das pás e a área 
barrida pela turbina dada como cr=NHc/2RH, equivalente neste caso à relação, c/R=0.1 . 
Nas TEEV o parâmetro característico da amplitude de oscilação do ângulo de ataque é 
dado pela relação de velocidades À=D.R!Uoo. A tabela 2.1 resume a principal informação 
dos testes experimentais em função de tal parâmetro. Nas tabelas 2.2 e 2.3 se encontram 
outras informações das condições que se utilizou o modelo. 
Tabela 2.1 Dados experimentais de Barris [58) 
Teste À Uoo (m/s} n (rad/s) n (rpm) !1c/2U<X) 
M>1 1.6 9.69 1.24 11.84 0.08 
N° 2 2.04 9.34 1.52 14.54 0.10 
N° 3 2.64 10.64 2.24 21.42 0.13 
N° 4 3.86 9.2 2.84 27.14 0.19 
~5 4.10 6.79 2.23 21.28 0.20 
Tabela 2.2 Condições dos testes no modelo de vórtices 
Número de pás n=2 
Relação corda raio c!R=O.l 
Relação de velocidades À variável segundo Tab.2.1 
Incrementos de tempo por rotação NTI=36 
Número de voltas do rotor NR=3 
Largura x Comprimento (da malha) 3Rx6R 
Número de pontos (da malha) 9x 16= 144 _l)_ontos 
Tababela 2.3 Coeficientes Aerodinâmicos Estáticos 
Michos et ai. [56] Madsen (26] 
Tipo de aerofólio NACA 0012 NACA 0015 
Número de Reynolds Re=7.6xl05 Re=6.5xl05 
Número de dados em tabela 42 24 
Estol estático CLesr= 1.1 _!)_ara a ee= 13° CLesr= 1.2 __gara a ee = 16° 
Correção para H/c sem correção 11.8 
(*) Obs: Harris[58] obtêm os coeficientes aerodinâmicos CN e Cr por integração da distribuição de pressão 
no aerofólio da pá. Utiliza I 7 transdutores de pressão. Um modelo de tubos de corrente é empregado para 
determinar as velocidades induzidas no aerofólio obtendo-se a velocidade relativa. Com as componentes da 
velocidade se obtem o ângulo de ataque. Para cada Ã. existem 256 pontos com: a 'V W CN Cr numa rotação 
da pá. Para efeitos comparativos no presente trabalho denominamos resultados experimentais a todos os 
fornecidos por este autor, incluindo a. e W 
ESCOLA DC: ENGENHARIA 
BIBLIOTECA 
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2. 7 Procedimento Numérico 
O programa requer a definição do número de pás, relação de velocidades e solidez 
da turbina. São dadas as dimensões da malha e número de pontos da mesma. Especifica-se 
o número de voltas do rotor e número de segmentos angulares em que se divide o circulo 
subscrito pela trajetória do rotor. São fornecidos também os valores experimentais estáticos 
(tabulados) de CL e Co versus à para um determinado número de Reynolds. 
O método computacional utiliza as equações expostas anteriormente podendo ser 
resumido como segue: 
1. Considera-se inicialmente (t=O) o campo de escoamento sem a existência de esteira, 
definindo valores iniciais nulos para a circulação na pá (f s =O), e na esteira (f s=O). 
Estas condições iniciais são substituídas posteriormente por valores correspondentes a 
tempos anteriores. 
2. Com condições do tempo anterior, são determinadas pela lei de Biot-Savart as 
velocidades induzidas no aerofólio, e com estas a velocidade relativa e o ângulo de 
ataque. Obtém o valor de CL(a.) correspondente, e pela lei de Kutta Joukowski a 
circulação no aerofólio (f B) e consequentemente o vórtice da esteira (f s) nesse 
instante. 
3. Conhecida a intensidade da vorticidade na esteira, pode-se recalcular as velocidades 
induzidas e em função destas, o novo valor da circulação. O procedimento e repetido 
para corrigir os valores obtidos com as condições do tempo anterior. 
4. Com as velocidades corrigidas obtém, finalmente, os valores atualizados de W, a., 
CL(a.),Co(a.),r B, r S· 
5. Com a informação anterior pode-se determinar os coeficientes CN,Cr, com os quais se 
determina F:v ,Fr, que por sua vez, são armazenados para comparação com dados 
experimentais. 
6. Pela lei de Biot-Savart determina-se nos pontos da malha as velocidades induzidas 
pelos vórtices da esteira. Por interpolação de tais velocidades, determinam-se as 
velocidades nos pontos de cada vórtice existente na esteira. 
7. Determina-se a nova posição dos vórtices, que são arrastados pela corrente local 
formando a trajetória da esteira. 
8. O incremento do tempo é realizado colocando o aerofólio numa outra posição na 
trajetória azimutal, dando origem a um novo vórtice emitido. Armazenam-se os 
valores da circulação e vórtices da esteira do tempo anterior para remtctar o 
procedimento que e repetido o número de vezes especificado ou até obter uma 
solução periódica. 
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2.8 Aplicação do Modelo 
Os resultados para a faixa de testes resumidas na Tabela 2. 1 são mostrados nas 
figuras 2.13 a 2.31 . Para estudar a influência da geometria do aerofólio foram analisados 
dois tipos, um N ACA 0012 e outro N ACA 0015 . As forças normal e tangencial são dadas 
em forma adimensional conforme a Eq.2.42. A velocidade relativa é adimensionalizada pela 
velocidade de corrente livre. Define-se como primeira semi-trajetória ao percurso efetuado 
pelo aerofólio entre 0° e 180° e por segunda semi-trajetória o percurso entre 180° e 3 60°. 
2.8.1 Resultados para ..1.=4.10 
Observa-se nas Fig. 2. 13 a 2. 16 que nestas condições se tem uma boa 
concordância com os resultados experimentais, subestimando-se o ângulo de ataque, a força 
normal e forças tangencial, especialmente na segunda semi-trajetória (\li > 180° ). Os 
resultados do modelo utilizando o aerofólio NACA 0015, que coincide com o utilizado nos 
testes experimentais, apresenta uma melhor performance nas forças normal e tangencial. No 
caso da força tangencial (Fig.2.16) observa-se a dificuldade do modelo em descrever 
corretamente o comportamento na segunda semi trajetória. Nestas condições o ângulo de 
ataque alcança seu máximo para w= 100°, com um valor a.:::-12°, de tal forma que a 
sustentação e arrasto são obtidos na região linear, antes do estol estático. 
2.8.2 Resultados para ..1.=3.86 
Os resultados são apresentados nas Fig.2.17 a 2.20. Para ambas geometrias 
(NACA 0012 e NACA 0015) observa-se um comportamento similar em relação ao ângulo 
de ataque e variação da velocidade relativa. No caso da força normal (Fig. 2. 19) os 
resultados são bastante semelhantes entre os aerofólios, superestimando-se 
consideravelmente tal força na segunda semi-trajetória, e existindo um deslocamento na 
posição do valor do pico máximo negativo. Os resultados obtidos pelo modelo antecipam 
este valor em relação à posição azimutal. Os dados experimentais apresentam este máximo 
em w:=90°, mas no modelo surge em torno de 70°. No caso de Fr (Fig.2.20) os valores do 
aerofólio NACA 0015 subestimam seu comportamento entre w:::90° e w=230°. O ângulo de 
ataque alcança seu máximo para w= 110° com um valor a.:::-12. 5° valor no limiar do estol 
estático para NACA 0012. 
2.8.3 Resultados para ..1.=2.64 
Nestas condições observa-se que os resultados de a. e W (Fig.2.21 e Fig.2.22) 
aproximam-se mais dos valores de Harris[58] que no caso dos resultados anteriores (para 
/..,=4. 10 e 3.86), especialmente na segunda semi-trajetória. O ângulo de ataque (Fig.2.21) 
alcança seu máximo negativo em w::: l20° com a.:::-21.5°. Este valor de a. ultrapassa 
acentuadamente o ângulo de estol estático dos aerofólios utilizados. Aprecia-se na Fig 
2.22a e Fig.2.22b que W obtida pelo modelo apresenta um comportamento semelhante aos 
resultados de Barris[ 58]. 
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A força normal obtida pelo modelo (Fig2.23) não apresenta a mesma qualidade em 
relação aos resultados obtidos nos testes anteriores. Existe um deslocamento acentuado do 
pico máximo.O aerofólio NACA 0012 apresenta as maiores divergências na primeira semi-
trajetória do rotor. No caso da força tangencial (Fig.2.24), os resultados do modelo 
colapsam acentuadamente, especialmente os obtidos com o aerofólio NACA 0012. Os 
resultados do aerófolio NACA 0015 apresentam uma melhor performance. 
2.8.4 Resultados para Â-=2.04 
O ângulo de ataque (Fig.2.25) apresenta boa concordância com os dados 
experimentais. O ângulo de ataque alcança seu máximo negativo em \jl~ 120° com um valor 
a.~-29° de tal forma que os dados de sustentação e arrasto são obtidos na região pós-estol, 
que é bem diferente em ambos aerofólios. A velocidade relativa (Fig.2.26) apresenta 
divergências que se acentuam nos extremos do percurso para O~\jJ~90 e 270~\j/~360 . A 
força normal (Fig.2.27) apresenta picos máximos bastante acentuados e superiores aos 
dados experimentais. A força tangencial (Fig.2.28) perde sua caracterização apresentando 
uma faixa considerável de valores negativos e picos muito defasados dos obtidos 
experimentalmente. 
2.8.5 Resultados para Â-=1.60 
O ângulo de ataque (Fig.2.29) apresenta boa concordância com os dados 
experimentais. O ângulo de ataque alcança seu máximo negativo em \V~130° com um valor 
a.~-38°.0 comportamento da velocidade relativa (Fig.2.30) é similar aos casos anteriores. A 
força normal (Fig.2.31) tem picos da ordem de grandeza dos resultados experimentais, 
porém, defasados na posição azimutal. Os resultados da força tangencial (Fig.2.32) revelam 
as maiores divergências do modelo em especial quando se utilizam os dados estáticos de 
sustentação e arrasto do aerofólio NACA 0012. 
2.8.6 Comentário dos Resultados 
Nestes primeiros testes, utilizando o modelo de vórtices livres, verificamos as 
acentuadas divergências que se encontram nos resultados, em especial em relação à força 
tangencial para baixa relação de velocidade À onde se manifesta o fenômeno de estol 
dinâmico. Apesar de tais divergências, os testes revelam que até /..=3.86, o modelo 
apresenta um comportamento que permite uma análise quantitativa e qualitativa das forças 
aerodinâmicas no rotor. Os resultados mostram a importância de trabalhar com os dados 
próprios do aerofólio utilizado nos testes experimentais. Neste caso, o aerofólio NACA 
0015. 
Finalmente, pode-se observar na Fig.2.33, outras facilidades no uso do modelo, tal 
como representação da esteira de vórtices dada pela trajetória de uma partícula de fluido 
emitida numa pá, e o efeito no campo de escoamento do número de pás. 
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a) rotor com uma pá c!R =O.JO 2==4.1 
b) roto r com duas pás c/R =O.l O 2 ==4.1 
c) roto r com três pás c/R =O.l O 2=4.1 
Figura 2.33 Representação da esteira no modelo de vórtices livres 
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Capítulo 3 
MODELOS DE ESTOL DINÂMICO EM TEEV 
Introdução 
No capítulo anterior foi observado que as maiores divergências do modelo de 
vórtices livres, em comparação com os resultados experimentais, se manifestam nas 
condições de alta amplitude de oscilação do ângulo de ataque, especialmente quando se 
supera o ângulo de estol estático. Tamben se observa uma variação cíclica do ângulo de 
ataque na trajetoria circular do aerfólio, semelhante ao comportamento de um aerofólio em 
movimento oscilatório senoidal. Em tal situação, trabalhos experimentais mostram [59] que 
manifesta-se o fenômeno de estol dinâmico. 
O fenômeno associado com escoamento não-estacionário em torno de aerofólios, 
tem sido de interesse da área de aerodinâmica durante muitos anos. Sua importância é 
reconhecida especialmente no projeto de rotores de helicópteros, turbomáquinas e turbinas 
eólicas. As características fisicas do fenômeno de estol dinâmico são expostas por 
McCroskey [59], fazendo uma completa revisão do assunto mostrando os progressos 
teóricos e experimentais. No apêndice-H do presente trabalho, se expõe o assunto, 
incluindo uma análise do fenômeno em TEEV. 
Os grandes desafios na análise teórica não-estacionária referem-se ao regime de 
estol dinâmico intenso. Neste regime, a região viscosa é muito acentuada motivo pelo qual 
as aproximações de camada limite e modelos de turbulência possuem validade limitada. Um 
método viável deverá reproduzir o fenômeno básico de emissão de vórtices e as diferenças 
quantitativas dos regimes de estol dinâmico. Os resultados experimentais de McCroskey e 
Pucci [60] fornecem informações adequadas para avaliar modelos numéricos. 
Os principais métodos para descrever o fenômeno de estol dinâmico são revisados 
por McCroskey [59 ,61]. Estes dependem da natureza das equações utilizadas, podendo ser 
classificados em três grandes grupos: 
i) Modelos potenciais com ou sem inclusão das equações de camada limite 
ii) Modelos com Equações de Navier-Stokes junto a modelos de turbulência 
iii) Modelos semi-empíricos empregando correlações com coeficientes obtidos 
em túnel aerodinâmico. 
Nos dois primeiros grupos, os modelos possibilitam o estudo do campo de 
escoamento e distribuição superficial da pressão no aerofólio, e consequentemente, 
obtenção das forças aerodinâmicas. No último grupo, os modelos fornecem diretamente o 
comportamento das forças aerodinâmicas. Neste capítulo é feita uma revisão dos principais 
modelos, apresentando o equacionamento dos modelos semi-empíricos. Estos podem ser 
acoplados a os modelos aerodinâmicos convencionais de turbinas eólicas para levar em 
consideração os efeitos de estol dinâmico. 
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3.1 Classificação dos modelos 
3.1.1 Modelos Potenciais 
Aplicados em aerofólios em escoamento não-estacionário, podem incluir separação 
da camada limite e efeitos da interação potencial-viscoso, a partir das equações da camada 
limite. A principal subdivisão destes modelos pode ser dada como: i) Métodos das 
singularidades; ii) Método de vórtices discretos; iii) Métodos com acoplamento da camada 
limite . 
Os métodos de vórtices e das singularidades adotam para a solução do campo de 
escoamento uma formulação em termos da função de Green ou da lei de Biot-Savart. 
Giesing[62] utiliza um método de singularidades determinando características 
aerodinâmicas de aerofólios restritos a pequenas oscilações. Paraschivoiu e Parrouffe[63) e 
Choi[64] obtiveram por diferentes métodos de singularidades resultados para movimento 
oscilatório no regime sem separação. 
Na análise do escoamento com separação, os modelos de vórtices são 
freqüentemente adotados. Uma representação da solução do campo de escoamento com 
separação fixa para placa plana foi utilizada pela primeira vez por Ham [65) para tentar 
descrever o fenômeno de estol dinâmico. Com um procedimento de vórtices Vezza e 
Galbraith [ 66) estudaram o movimento impulsivo de aerofólios considerando a separação 
predeterminada. 
O acoplamento da camada limite em modelos potenciais permite estudar também o 
escoamento nas vizinhanças da superfície do aerofólio . Tem-se obtido com sucesso (em 
condições especificas) a representação das forças e momentos aerodinâmicos durante o 
fenômeno de estol dinâmico. Podem ser citados nesta classificação os trabalhos de Crimi e 
Reeves [67) e Rao et ai. [68]. Mesmo assim, os métodos oferecem poucas indicações dos 
mecanismos responsáveis pelo fenômeno de emissão de vórtices, fato mais significativo em 
estol dinâmico. 
Os modelos potenciais podem predizer os efeitos de separação do bordo de ataque, 
porém os aspectos viscosos devem ser impostos, modelados ou aproximados. Apresentam 
desvantagens com relação ao tempo computacional, já que o número de vórtices aumenta 
continuamente e devem ser considerados para cada solução. Os resultados obtidos 
mostram-se qualitativamente corretos para número de Reynolds na ordem de I 06 
requerendo-se desenvolvimentos adicionais para extensão do mesmo. 
Dificuldades existem na modelagem do ponto de separação como posição, instante 
do surgimento e variação do mesmo na superficie do aerofólio pela mudança de incidência. 
A análise da camada limite fornece alguma informação qualitativa do fenômeno do atraso 
do estol e histerese, porém existem dificuldades em fornecer detalhes da formação do 
vórtice que dá inicio ao fenômeno. Modificações e refinamentos destes métodos podem 
oferecer exatidão e eficiência computacional no mínimo para estol dinâmico superficial. Os 
fatos gerais de estol dinâmico em movimento oscilatório podem ser explicados em função 
do fenômeno de emissão de vórtices. Também permite detectar as diferenças entre estol 
estático e estol dinâmico no regime superficial ou intenso. 
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3.1.2 Modelos Utilizando as Equações de Navier-Stokes 
As inerentes limitações dos modelos de acoplamento das equações potenciais com 
camada limite e questões relacionadas com a representação não-estacionária da separação 
levam a considerar a utilização das equações de Navier-Stokes. Com tal procedimento 
pode-se cobrir as diferentes partes do escoamento com o mesmo conjunto de equações. 
Algumas dificuldades devem ser ainda superadas para ter aproximações de acordo com as 
aplicações práticas. Entre elas podemos citar: i) os resultados dependem da qualidade do 
modelo de turbulência utilizado; ii) problemas de resolução da malha dificultam a captura 
do fenômeno de emissão de vórtices de pequena escala; iii) oneroso tempo computacional e 
grandes espaços de memória são requeridos; iv) escoamento com número de Reynolds 
inferiores aos utilizados em aplicações práticas. (tem-se obtido resultados como o de Tassa 
e Sankar [72] para Re=2.5xl06 e k=O. l 5) v) a maior parte dos testes tem sido efetuados 
para movimentos oscilatórios senoidais. 
Apesar destas restrições, os métodos desenvolvidos para escoamento laminar [69] 
tem proporcionado conhecimentos significativos no mecanismo fisico de estol intenso 
estabelecendo os fundamentos para solução de problemas com número de Reynolds mais 
elevados. 
Autores como Metha [69], Sharnroth e Gibeling [70], Sankar e Tassa [71], Tassa e 
Sankar [72] Shida et ai. [73] e Daube et al. [74] tem contribuído para o aperfeiçoamento 
desta metodologia. Um resumo dos resultados mais representativos de tais trabalhos são 
apresentados por McCroskey [59] e Johnson [75]. Trabalhos recentes (ver por exemplo as 
referências [76],[77],[78]) apresentam os primeiros resultados para analisar o fenômenos 
em turbinas eólicas de eixo horizontal. Apesar dos avanços obtidos, envolvendo um 
oneroso tempo computacional, não conta-se ainda com resultados satisfatórios que 
permitam a modelagem do fenômeno de estol dinâmico. 
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3.1.3 Modelos Semi-empíricos 
Observa-se que diferentes metodologias contribuem para descrever em parte 
alguma característica do fenômeno de estol dinâmico. Não obstante, pela complexidade do 
mesmo, até o momento não existe um método que o descreva em toda sua extensão e 
detalhamento. Pode-se por exemplo: i) analisar os fenômenos não-estacionários em regime 
de estol superficial com as equações da teoria não-estacionária clássica~ ii) utilizar o método 
dos painéis e vórtices discretos para modelar os efeitos de separação~ iii) fazer acoplamento 
potencial viscoso para incluir os efeitos de interação da camada limite~ iv) fornecer soluções 
com as equações de Navier-Stokes para evitar problemas existentes nos métodos com 
acoplamento potencial-viscoso, porém com limitações no número de Reynolds e tempo 
computacional. 
Aspectos qualitativos e quantitativos de estol dinâmico são capturadas por 
métodos de natureza semi-empíricos, porém requerem aperfeiçoamentos. Pela praticidade 
são utilizados em projetos de engenharia. Apesar de dependentes de testes experimentais, 
vem suprindo as deficiências dos métodos anteriores, continuando seu uso até que o 
desenvolvimento de códigos computacionais mais sofisticados consiga descrever com 
economia de tempo computacional o fenômeno de estol dinâmico em toda sua extensão. 
Os modelos procuram a correlação de forças e momentos, obtidos a partir de 
testes em túnel aerodinâmico, de forma a caracterizar os efeitos de parâmetros relevantes 
como: forma do aerofólio, número de Mach, amplitude e freqüência de oscilação, ângulos 
médios e tipo de movimento. A revisão de vários modelos semi-empíricos é apresentada por 
McCroskey [ 61]. 
Uma característica comum nestes modelos é que os efeitos não-estacionários 
consideram a variação instantânea do ângulo de ataque. Dois parâmetros adimensionais são 
utilizados: i) o parâmetro de esta! dinâmico a c!U w, onde a é a derivada temporal do 
ângulo de ataque, c é a corda do aerofólio e U QO a velocidade de corrente livre. ii) O tempo 
adimensional na forma Uoo/11/c, onde t é o tempo real. 
Existe uma vasta quantidade de modelos semi-empíricos, sendo que os revisados 
neste trabalho correspondem àqueles que tiveram alguma aplicação em turbinas eólicas. 
Estes são: modelo Boeing- Verto/ [79], modelo MIT [31 ], modelo Indiciai [87 -89] e 
modelo de ONERA [93-95]. 
Outros modelos semi-empíricos como os métodos de Machielse e Favier foram 
utilizados para análise de estol dinâmico em TEEH e encontram-se documentados na 
Ref.[86]. O método UTRC (United Technologies Research Center) e o método de 
Lockheed são descritos no trabalho de McCroskey [59] sem precedentes de utilização em 
turbinas eólicas. 
Observa-se uma carência de estudos comparativos dos diversos modelos de 
natureza semi-empírica. Isto é de fundamental importância para analisar limitações, validade 
e faixa de operação dos modelos quando comparados com dados experimentais. 
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3.2 Modelo Boeing-Vertol 
O modelamento é desenvolvido por Gormont [79] para análise aerodinâmica de 
pás de helicópteros. Sua formulação no domínio linear baseia-se na teoria clássica de 
Theodorsen [80]. Para extensão no regime de estol dinâmico se trabalha com uma 
formulação semi-empírica obtida através de dados em túnel aerodinâmico. O atraso 
temporal em atingir o estol dinâmico é dado em função do parâmetro de estol dinâmico 
( cd /2W). O ângulo de ataque de referência, am, nas condições de estol dinâmico é 
determinado pela relação: 
(3.1) 
onde a é o ângulo de ataque efetivo, W a velocidade relativa, c, a corda do aerofólio e, Sa. 
é o sinal de a . A função gama, y, depende da geometria do aerofólio e do número de Mach, 
sendo obtido de testes experimentais para aerofólios em movimento oscilatório senoidal. 
Para relação espessura/corda, elc>0.10, (e baixo número de Mach) o valor de y para a 
sustentação e arrasto é dado por: 
YL = 1.4- 6(0.06- e I c) 
(3.2) 
rD = 1.0- 25(0.06- e I c) 
k1 é um parâmetro que varia segundo o signo de a: 
(3 .3) 
O valor instantâneo dos coeficientes de sustentação e arrasto são dados em função 
do ângulo de ataque de referência na forma: 
(3.4) 
ESCOLA C'E El v:::.;"~HARIA 
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onde ~ é o ângulo de sustentação nula. Na formulação original, (Gormont [79]) a 
metodologia é aplicada quando o ângulo de ataque é maior que o ângulo de estol estático, 
ou quando o ângulo de ataque encontra-se diminuindo e de magnitude maior que o ângulo 
de estol estático. 
Trabalho mais recente (Mandai e Burton [81]) utiliza o modelo em TEEV com 
algumas moficações em que considera-se os efeitos de estol dinâmico para cx.>5 .0°. Na 
condição pré-estol a sustentação é obtida pela constribuição dos coeficientes obtidos com 
ângulo de ataque de referência e ângulo de ataque efetivo: 
(3.5) 
onde P é um fator determinado pela relação linear: 
(3.6) 
onde CX..:e é ângulo de estol estático. Para cx.=5° o termo P=O anulado-se a contribuição do 
estol dinâmico e recaindo o problema na situação estática. No caso extremo em que CX.=<Xcc, 
P= 1 e a contribuição de estol dinâmico é máxima. Mesmo com tais modificações, os 
resultados da força tangencial apresentados por Mandai e Burton [81] diferem dos 
experimentais. 
3.2.1 Aplicação do Modelo em Turbinas Eólicas 
O modelo foi introduzido por Strickland et al. [ 1 O] para TEEV, junto ao modelo 
de vórtices discretos. Paraschivoiu e Allet [25) o empregam para analisar os efeitos de estol 
dinâmico em TEEV acoplado ao modelo de múltiplos tubos de corrente. O modelo é 
introduzido na denominada zona de baixa turbulência. Resultados dos trabalhos anteriores 
mostram a dificuldade do modelo em descrever as características de estol dinâmico 
comparado com dados experimentais das forças normais e tangenciais. Observa-se que as 
maiores divergências encontram-se na análise da força tangencial. 
Estudos comparativos entre o modelo Boeing-Verto! e o modelo ONERA foram 
realizados por Bierbooms [82] para aplicação em TEEH comparando CL versus cx.(t), para 
k=0.03 e Re=3xl06 em movimento oscilatório cx.= 15° + 10° sin(rot). Os resultados mostram 
que apesar do reduzido tempo computacional, o modelo apresenta alguns comportamentos 
fisicamente incorretos. 
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Similarmente, AJé e Sadhu [83], analisam o modelo para movimentos oscilatórios 
em diferentes condições de regimes de estol dinâmico, comparado com o modelo de 
ONERA e com dados experimentais. Nessas condições e em outros testes [84] o modelo de 
ONERA apresenta uma melhor performance. 
Uma aplicação do modelo em TEEV é feita por Cardona [ 48], incluindo efeitos de 
curvatura do fluxo, e fazendo algumas modificações no modelo semi-empírico. Para isto se 
utilizam valores médios entre os coeficientes estáticos e os coeficientes determinados por 
Boeing-Verto!. Os resultados, ainda que melhorados, apresentam deficiências na descrição 
dos fenômenos de estol dinâmico quando estudadas as forças normal e tangencial. 
Vandenberghe e Dick [33], utilizam a metodologia de Cardona [48] para estol 
dinâmico na simulação de TEEV junto a um método de vórtices livres. Os resultados 
obtidos correspondem ao coeficiente de potência, não mostrando resultados das forças 
aerodinâmicas. Yeznasni [86] o emprega junto a outros modelos semi-empíricos para 
análise de TEEH, porém para relação de velocidades lv=9 e lv=3. 86 faixa que escapam ao 
interesse de nosso trabalho e do fenômeno de estol dinâmico em TEEV. 
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3.3 Modelo MIT 
O modelo desenvolvido no Massachussets /nstitute of Thechnology (MlT) foi 
aperfeiçoado por Noll e Ham (85] introduzindo-se a relação empírica de Boeing-Vertol 
para determinação do ângulo de ataque em condições de estol dinâmico. Em condições de 
escoamento sem separação, isto é, quando o valor absoluto do ângulo de ataque e inferior 
ao valor absoluto do ângulo de estol estático as características dos coeficientes 
aerodinâmicos são obtidas de dados experimentais próprios do aerofólio em regime 
permanente. Quando a supera o ângulo de estol estático, ~. os coeficientes aerodinâmicos 
se consideram crescentes linearmente até alcançar valores máximos que dependem 
experimentalmente do parâmetro de estol dinâmico ~ :I .Após a atingir <Xma.x, os 
coeficientes aerodinâmicos do modelo baseiam-se na teoria clássica de um perfil oscilando, 
impondo-se uma lei de diminuição exponencial da sustentação em função do ângulo 
azimutal até atingir o ângulo de estol estático. No equacionamento são incluídos constantes 
de tempos adimensionais que representam o tempo de deslocamento do vórtice emitido. 
O ângulo de estol dinâmico, <X.cd, é definido utilizando a formulação de Boeing-
Vertol na forma: 
(3 .7) 
onde CLa, é a inclinação da curva de sustentação. Na região linear I a. I< I <X.cc I, o modelo 
utiliza valores estáticos tabulados dependentes do número de Reynolds: 
(3 .8a) 
(3 .8b) 
na região I <X.cc I < I a. I < I <X.cd I a sustentação é determinada por interpolação linear e o arrasto 
continua sendo obtido nas condições estáticas: 
(3.9a) 
(3 .9b) 
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quando o ângulo de ataque alcança o pico máximo (a.=a.ma.x) e os coeficientes aerodinâmicos 
são superiores ou iguais aos coeficientes máximos é imposta uma lei de decrescimento 
exponencial até se atingir o ângulo de estol estático: 
(3.10a) 
(3 .10b) 
ond 'l'o é a posição azimutaJ onde inicia a região de separação, R é a posição radial do 
aerofólio, c é a corda. t t.= l.O é uma constante de tempo adimensional que registra o instante 
em que em que o aerofólio alcança seu coeficiente de sustentação máximo. O modelo supõe 
que isto ocorre quando o vórtice emitido a partir do bordo de ataque atinge a metade da 
corda do aerofólio. Considera-se que o vórtice viaja com a metade da velocidade da 
corrente livre. CL.ee é o coeficiente de sustentação estático para a.=a.:.:. 
O termo CLmax é obtido em função do parâmetro de esta/ dinâmico I c: I 
CL = 3.0 mar 
c a 
para o~ w ~ 0.05 
para 
c a 
w > 0.05 
(3.lla) 
(3. llb) 
Um equacionamento similar é dado para o coeficiente de momento porém não 
utilizado em nossa análise e portanto não incluído no presente trabalho. 
3.3.1 MIT em Turbinas Eólicas 
Paraschivoiu e Allet (25] apresentam a modelagem das forças aerodinâmicas em 
TEEV utilizando o método MIT junto ao modelo de múltiplos tubos de corrente, fazendo 
uma análise comparativa junto ao modelo de Boeing-Verto!. Y eznasni (86] utiliza o modelo 
na análise da performance de TEEH. 
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3.4 Modelo Indiciai 
Em regime não-estacionário, um elemento de pá pode estar submetido a uma 
combinação de movimentos modificando no tempo o ângulo de ataque e o ângulo de passo. 
Isto provoca uma perturbação no campo de escoamento modificando as forças 
aerodinâmicas. A resposta desta perturbação pode ser determinada considerando a 
superposição de respostas individuais, aproximadas no modelo por funções indiciais. Uma 
função indiciai é definida como a resposta do campo de escoamento a uma perturbação 
provocada por uma pequena mudança de posição do aerofólio quando submetido a um 
movimento arbitrário. No modelo, duas funções de resposta Indiciai são empregadas: i) uma 
para resolver a força de natureza circulatória construída rapidamente na trajetória dos 
primeiros comprimentos da corda do aerofólio, tendendo posteriormente à aproximar-se das 
condições estacionárias; ii) outra para resolver a força aerodinâmica de natureza impulsiva 
(não-circulatória) que decai rapidamente no tempo. A resposta total é obtida pelo princípio 
de superposição utilizando a integral de Duhamel construindo o efeito acumulativo do 
histórico temporal arbitrário do ângulo de ataque. O modelo é aqui apresentado em forma 
resumida, ficando a fundamentação teórica referida principalmente aos trabalhos de 
Beddoes [87] e Leishman e Beddoes [88-89]. 
O modelo é divido em três sistemas que representam as soluções de diferentes 
regimes de escoamento em condições não-estacionárias: 1) Uma solução do escoamento 
sem separação, envolvendo forças não-estacionárias com características lineares; 2) Uma 
solução do escoamento com separação para forças aerodinâmicas não lineares; 3) Uma 
solução de estol dinâmico provocando forças aerodinâmicas por emissão de vórtices. 
No escoamento sem separação as forças aerodinâmicas são obtidas utilizando 
funções de resposta Indiciai e superposição linear. O tratamento dos efeitos aerodinâmicos 
não lineares ocorridos em escoamento com separação são derivados da teoria de Kirchhoff. 
Esta teoria relaciona a sustentação ao ângulo de ataque e à separação iniciada no bordo de 
fuga. Se utilizam dados experimentais de estol estático para se obter parâmetros que 
permitem definir a posição do ponto de separação e reconstruir as forças aerodinâmicas não 
lineares para qualquer ângulo de ataque. Para representar os efeitos mais acentuados de 
estol dinâmico, um terceiro subsistema é utilizado que leva em consideração as forças 
aerodinâmicas induzidas pela emissão de vórtices. O modelo simula os efeitos dinâmicos do 
desenvolvimento da vórticidade dentro de um vórtice concentrado no bordo de ataque, a 
trajetória superficial do vórtice,. e sua dissipasão na esteira. A sustentação induzida pelo 
vórtice é modelada por um excesso acumulativo da circulação que é retida na proximidade 
do bordo de ataque até condições críticas provoquem a separação. A sustentação por 
vórtice acumulada é então assumida diminuindo à medida que o vórtice se desloca próximo 
da superficie do aerofólio em direção da borda de fuga. 
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No equacionamento apresentado, o aerofólio é considerado fixo numa determinada 
posição, podendo girar em tomo do eixo posicionado a V.. da corda a partir da borda de 
ataque. Na movimentação muda seu ângulo de ataque ,a, e seu ângulo de passo, e. Nestas 
condições a força aerodinâmica resultante é originada por duas forças, uma de origem 
circulatório determinada pela teoria de fluxo potencial e outra de origem não-circulatório 
determinada utilizando a teoria de pistão (ver Bisplinghoff et ai. ref.[90] ). A interpretação 
física da força não-circulatória pode ser dada em função da energia de um sistema de ondas 
acústicas originados pelo movimento inicial do aerofólio . Este consiste de uma onda de 
compressão atuando sobre uma superfície do aerofólio e uma onda expansão atuando na 
outra superfície. As perturbações originadas pelo sistema de ondas de choque propagam-se 
rapidamente para atrás da região do bordo de fuga provocando um decaimento rápido da 
magnitude inicial da força. É também conhecida como força Indiciai, e no caso de fluido 
incompressível, como força de massa aparente ou força de massa virtual. 
A adimensionalização temporal das equações é dada pelo termo r-2Utlc onde Ué 
a velocidade de corrente livre, c a corda do aerofólio e t o tempo real do evento. O termo 't 
pode ser também considerado como uma distância relativa, atravessada pelo aerofólio em 
função do número de semicordas no tempo do evento. São utilizadas diferentes constantes 
de tempo para caracterizar os regimes de escoamento e controlar a posição do vórtice 
emitido. O modelo é generalizado para fluido compressível, utilizando o número de Mach 
como parâmetro nas equações. Pela faixa de velocidades subsônicas que dominam o 
escoamento, na análise em turbinas eólicas, tal parâmetro não tem a importância encontrada 
no caso das pás de helicópteros. 
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3.4.1 Regime sem Separação 
Num escoamento potencial não-estacionário, a componente normal da sustentação 
c:,, de um aerofólio oscilando em tomo do ângulo de posição é dada por três componentes: 
uma de natureza circulatória e duas de natureza impulsiva. 
(3 .12a) 
(3.12b) 
onde c~ é a componente normal por circulação devido à variação do ângulo de incidência 
L1a. A função Indiciai que representa tal resposta é dada por: 
(3.13) 
ondeAt=0.3, A2=0.?, bt=O.l4 e b2=0.53 . A função é mostrada graficamente na Fig.3.1. 
A resposta da componente normal impulsiva por variação do ângulo de 
ataque, . C ~a , é dada pela função Indiciai: 
(3 .14) 
onde 1 ~ =T/ te com ~ =ela uma constante de tempo impulsiva (a é a velocidade do som). 
fc é uma constante de tempo característico dada por fc=ci2U. Para escoamento 
incompressível Kr0.75 . A função é representada na Fig.3.2a. 
A variação temporal do ângulo de passo, L1q, origina a cqmponente normal 
impulsiva, c;::. Na forma adimensional esta variação é dada por L1q=L1B c!U, onde ~t) é o 
ângulo de passo. A função Indiciai (Fig.3.2b) para esta força é dada por: 
(3 .15) 



















Figura 3.1 Função Indiciai por efeito da circulação 
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Figura 3.2 Função Indiciai impulsiva 
4 
CAPÍTULO 3: Modelos de Estol Dinâmico em TEEV 70 
3.4.1.1 Implementação Numérica (Região sem Separação) 
Os resultados numéricos são aperfeiçoados considerando um algoritmo híbrido, 
como descrito em Beddoes [87]. Neste se utiliza o conceito de junção de deficiência 
representando a "deficiência" do ângulo de ataque devido a efeitos não-estacionários. As 
equações são implementadas considerando um ângulo de ataque equivalente 
a E(t)=4>c(t)óa. Na forma discretizada (para um instante n) o coeficiente normal por 
circulação é dado por: 
(3 .16) 
onde Dc1 e Dc2 são as funções de deficiência por circulação. As componentes da força 
impulsiva são também dadas em termo de funções de deficiências. A força impulsiva por 
variação do ângulo de ataque é dada por: 
ela - 4K,T; (~a -va) 
Nn- M ~Tl In 
c 
(3 .17) 
e a componente normal pela constribuição impulsiva do movimento do ângulo de passo é 
dada por: 
(3.18) 
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N a Eq .3 . 18, o termo discretizado da variação do ângulo de passo é dado por: 
(3 .19) 
o termo ô 1 utilizado nas expressões anteriores pode ser considerado como constante dada 
por: ôt= ZUM/c, ou determinado em forma discreta pela expressão: L'H= tn-"tn-t. 
Na forma discreta, o coeficiente total da força normal é dado pela superposição 
das contribuições circulatória e impulsiva: 
(3 .20) 
O coeficiente da força tangencial é derivado da sustentação por circulação, 
utilizando o ângulo de ataque equivalente previamente definido: 
(3 .21) 
A resposta não-estacionária do coeficiente da força de arrasto (por pressão) é 
obtido utilizando os coeficientes das forças normal e tangencial: 
CDn (r) = c : /JCr)sina- Cf (r)cosa (3 .22) 
Na Figura 3.3 são representados os coeficientes aerodinâmicos e ângulos de ataque 
definidos no modelo. 
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Figura 3.3 Coeficientes aerodinâmicos e ângulos de ataque definidos no modelo 
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3.4.2 Regime Não-Linear 
O comportamento aerodinâmico não-linear em aerofólios se deve a efeitos 
viscosos e à iteração das regiões viscosa e potencial. O regime não-linear é modelado por 
dois tipos de separação: i) separação próxima do bordo de ataque por efeitos abruptos na 
distribuição de pressão ou por efeitos de choque induzido (em fluxo supercrítico ); i i) 
separação progressiva originada no bordo de fuga . 
3.4.2.1 Separação no Bordo de Ataque. 
Um dos aspectos mais importantes no modelamento do estol dinâmico é a 
definição das condições em que ocorre a separação no bordo de ataque, originada em 
velocidades subsônicas por efeitos transientes da distribuição de pressão. O modelo utiliza 
para monitorar esta separação o coeficiente de sustentação crítica, C Ncrit, a partir do qual se 
considera o inicio do estol. Como se aprecia na Fig.3.4, este varia em função do número de 
Mach, apresentando duas regiões: uma dominada pela separação no bordo de ataque, 
originada pela distorção da distribuição de pressão, e outra (para M>0.3) originada por 
ondas de choque em fluxo supercrítico. 
·-Cnfcrios de separação no bordo de ataque: 
M < 0.3 Efeitos de pressão 
M > 0.3 Efeitos de onda de choque 
1.2 
CNcrit 
0.0 0.2 0 4 06 0.8 
M 
Figura 3.4 Coeficiente normal crítico (separação no bordo de ataque) 
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Testes em condições dinâmicas sem separação mostram que existe um atraso de 
fase do pico de pressão com respeito à força normal instantânea. Tal atraso é geralmente 
linear dentro de uma faixa de freqüência reduzida, aumentando com o aumento do número 
de Mach. No modelo representa-se tal comportamento por uma função de deficiência com 
decaimento exponencial, incluindo uma constante de tempo Tp: 
(3 .23) 
Nesta representação, se considera que a separação induzida no bordo de ataque é 
iniciada, nas condições dinâmicas, quando o valor de Cv. supera o valor da sustentação 
crítica, CNcm· Também é utilizado como um indicador das condições que permitem o 
reacondicionamento do fluxo, isto é, quando C,v é menor que Cvcnr. A constante Tp obtida 
empiricamente é função do número de Mach (ver Tab.3 .1) mostrando-se independente da 
geometria do aerofólio. 
3.4.2.2 Separação no Bordo de fuga 
As perdas de circulação associadas com a progressiva separação do bordo de fuga 
introduzem efeitos não-lineares na sustentação, momento de giro e arrasto, especialmente 
próximo da sustentação máxima. Tal efeito pode também atrasar o inicio da sustentação 
crítica C Ncrit· Para considerar estes efeitos o modelo utiliza a teoria de Kirchhoff (ver por 
exemplo Ref[90]). Nela se consideram regiões de fluxo separado numa placa plana, onde o 
ponto de separação Xsep, é adimensionalizado pela corda: .f=xse/C. (Fig.3. 5). 
------Escoamento de Kirchhoff 
Figura 3.5 Esquema de separação na região do bordo de fuga 
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O coeficiente de sustentação em regime permanente que representa as condições 
de separação do fluxo é então aproximada pela expressão: 
(3 .24) 
O modelo fornece as relações entre o ponto de separação e o ângulo de ataque 
obtidas a partir de curvas experimentais (de testes estáticos) na forma: 





f= 0.044 - 0.66exl\ 1s
2 
Para a. > a.1 (3 .25b) 
onde a.1 é ângulo de ataque correpondente ao ponto de separação que delimita as regiões 
sem e com separação. Nas condições estáticas f;;!J . 7 na maior parte dos aerofólios. Os 
parâmetros S~,S2 definem as características de estol estático e, junto com a.., são 
determinados para diferentes números de Mach (Tab.3 . l ) a apartir de dados experimentais. 
Na Fig3 .6 mostra-se a curva característica para aerofólio NACA 0012 obtidas com M=0.3. 
1.0 .,- ---=:::::-------::---=:--;-----, 
f Curva Tfpica: 
Região 










a , = 15.3 
0.0 -+-----.--....,------.-'---,-------,..----1 
o 5 lO 20 30 
Figura 3.6 Modelo de separação na região do bordo de fuga 
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Com a mesma conceituação da lei de Kirchhoff, a expressão do arrasto é dada 
como: 
(3 .26) 
No escoamento sem separação em condições reais (fluido viscoso), o aerofólio não 
alcança os I 00% do valor da força tangencial que deveria atingir idealmente como num 
escoamento potencial. Para incluir tal efeito se utiliza o fator 11, com valor típico de 95%. 
Desta forma, o coeficiente da força tangencial é obtido pela relação: 
(3 .27a) 
(3.27b) 
3.4.2.3 Efeitos Transientes Afetando a Separação 
No escoamento não-estacionário existe uma modificação do ponto de separação 
devido a efeitos transientes na distribuição de pressão e na resposta da camada limite. Para 
tal o modelo incorpora um equacionamento que modifica o valor do ponto de separação, 
dado em condições estáticas (Eq. 3.25). Se inclui para isto um ponto de separação efetivo, 
/ E, que considera os efeitos transientes de pressão. Finalmente se utiliza uma função de 
deficiência para corrigir /E devido ao atraso linear provocado pelos efeitos da resposta 
transiente da camada limite. 
O ponto de separação efetivo, /E, que leva em consideração a resposta não 
estacionária da distribuição de pressão, é obtido a partir de um ângulo de ataque efetivo 
determinado pela relação: 
(3 .28) 
determinado o ângulo de ataque efetivo, o ponto de separação efetivo, / E, é obtido pela Eq. 
3.25 . 
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O ponto de separação,/ E, apresenta um atraso linear em relação à variação estática 
com o aumento do ângulo de incidência. Tal efeito é representado por uma função de 
deficiência com decaimento exponencial: 
r- r D 
J En - J En - In 
(3 .29) 
~fl.r) ( ) ~fl.r) D = D ex - + - ex --In ln-1 TI f E, f En-1 2TI 
onde a constante de tempo adimensional, Tr, é dependente do número de Mach (ver 
Tab.3.1). 
O coeficiente normal que incorpora os efeitos transientes da distribuição de 
pressão e camada limite na separação não-estacionária é dado por: 
(3 .30a) 
(3.30b) 
Da mesma forma, o coeficiente da força tangencial é dado como: 
(3.3 1) 
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3.4.3 Regime de Estol/ntenso 
No caso geral de estol dinâmico o fenômeno envolve a formação de um vórtice 
próximo do bordo de ataque que posteriormente se separa da superfície do aerofólio sendo 
arrastado pela corrente. A experiência mostra que, até o vórtice não separar-se, não existem 
mudanças significativas na distribuição de pressão. Nestas condições, o comportamento das 
forças aerodinâmicas acontece praticamente sem interferência do vórtice. Após o 
despreendimento do vórtice, o fenômeno de estol dinâmico é governado por processos com 
efeitos qualitativamente similares para diversos tipos de movimentos como giro, oscilação e 
salto do aerofólio. 
O modelo utiliza uma formulação que considera a constribuição do vórtice como 
um excesso acumulativo da circulação retida na vizinhança do aerofólio até surgir uma 
condição crítica. O efeito do vórtice na sustentação (Fig.3 .7) é modelado como sendo 
representado pela diferença entre o valor instantâneo da sustentação linear e a sustentação 
não-linear em condições não-estacionárias, obtida pela aproximação de Kirchhoff: 
(3 .32) 
(Efeito de vorticidade) 
(Fluxo de Kirchhoff) 
Fig. 3. 7 Coeficiente aerodinâmico por efeito de vórtice 
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A sustentação acumulada é modelada com decaimento exponencial no tempo. Tal 
aproximação é dada na forma discreta como: 
c~. = c~·- • ex~~:)+ (c,. - c,._, ) ex~~~ ) (3 .33) 
onde Tr é a constante de tempo adimensional por efeito de vórtice (ver Tab.3.1). 
Finalmente, sob condições de estol dinâmico, o coeficiente normal é dado por: 
(3.34) 
As mudanças abruptas devido a separação no bordo de ataque, são monitoradas 
considerando que se manifestam quando ç,. excede o valor crítico CNcm· Neste instante, se 
supõe que o vórtice acumulado se desloca sobre a superficie do aerofólio . Durante o 
processo deslocamento do vórtice a sustentação por efeito do mesmo é determinada com a 
Eq.3.27 finalizando sua acumulação quando o vórtice atinge o bordo de fuga sendo 
posteriormente emitido dentro da esteira. Para identificar a trajetória da posição do vórtice 
um parâmetro de tempo adimensional, 'tv, é considerando: i) 'tv=O nas condições iniciais de 
convecção do vórtice; ii) 'tv=T,1 quando o vórtice alcança o bordo de fuga. Desta forma, o 
processo de emissão do vórtice é dado no intervalo O<'tv<T,/. Tanto a constante de tempo 
adimensional do decaimento no tempo do vórtice, T,., como o tempo adimensional em que o 
vórtice atravessa a corda do aerofólio, T,.1, são determinados empiricamente, mostrando-se 
independente do número de Mach e insensíveis à geometria do aerofólio. 
3.4.3.1 Condições Oscilatórias 
Sob condições oscilatórias o modelo considera os fenômenos induzidos pelas 
características cinemáticas no processo de separação e emissão de vórtices. Durante o 
processo de emissão de vórtice, as mudanças da pressão ocorridas são suficientes para 
acelerar o desenvolvimento progressivo da separação do bordo de ataque. Este fenômeno é 
considerado no modelo utilizando a metade da constante de tempo Tr da camada limite. 
Desta forma, a taxa de movimento para frente do ponto de separação é acelerado quando 
f <0. 7 ou durante a emissão de vórtice (O<'tv<T,.1) . Após o vórtice ter passado pelo bordo de 
fuga do aerofólio, se considera que a sustentação por vórtice decai mais rapidamente 
considerado isto no modelo ao duplicar o tempo T, no período entre O<'tv<2 T,f. 
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Se a direção do movimento muda durante a trajetória do vórtice, os dados 
experimentais mostram que o ponto de separação move-se na direção do bordo de ataque e 
que a sustentação por efeito do vórtice decai mais rapidamente (metade do tempo 
instantâneo T..,). Além disso, durante a presença do vórtice a re-acomodação do fluxo sem 
separação é retardado consideravelmente até que o vórtice é arrastado à jusante ( r_.,>2T.,1) 
sendo modelado pelo termo 4 Tf. Esta modificação é superada quando C.v<CNcru sendo que o 
processo de reacondicionamento do fluxo procede posteriormente com a metade da 
constante de tempo lf . 
Os efeitos de histerese no processo de reacondicionamento do fluxo são 
modelados utilizando um desvio do termo a 1 utilizado na curva de ajuste do parâmetro de 
separação f . 
a · = a -(1- +•)o.zs~a 
I I J n I (3 .35) 
onde óa1 é dado como função do tipo de aerofólio e número de Mach (ver Tab.3.1). Tal 
procedimento é invocado quando a razão de mudança da incidência efetiva é negativa, e 
tem como efeito um movimento do ponto de separação mais rapidamente na direção do 
bordo de ataque antes do inicio do processo de re-estabelecimento do fluxo sem separação. 
Tabela 3.1 Coeficientes utilizados no modelo Indiciai 
M 0.30 0.40 0.50 0.60 0.7 0.75 0.8 
C La 15.25 12.5 10.5 8.5 8.5 5.6 3.5 
!1a1 2.1 2.0 1.45 1.0 0.8 0.2 0.1 
SI 3.0 3.25 3.5 4.0 4.5 3.5 0.7 
s2 2.3 1.6 1.2 0.7 0.5 0.8 0.18 
CNcrit 1.45 1.2 1.05 0.92 0.68 0.5 0.18 
TJL 1.7 1.8 2.0 2.5 3.0 3.3 4.3 
Tr 3.0 2.5 2.2 2.0 2.0 2.0 2.0 
Tv 6.0 6.0 6.0 6.0 6.0 6.0 4.0 
Tvl 7.0 9.0 9.0 9.0 9.0 9.0 9.0 
Em muitos casos de movimento oscilatório apresenta-se o fenômeno de múltipla 
emissão de vórtices, especialmente para alta incidência e baixa freqüência reduzida. Esto 
manifesta-se como múltiplos picos da força normal em que os picos secundários são 
geralmente os mais significativos. Em alta incidência, a freqüência de emissão de vórtice 
tem um valor muito próximo do número de Strouhal St=0.20, e parece independente do 
número de Mach. No modelo, tal efeito é incluído permitindo incrementos secundários na 
sustentação por vórtice (Eqs.3.27 e 3.28) após um tempo adimensional Tsr (em vez de T.,,) 
correspondendo a um número de Strouhal efetivo baseado na posição do ponto de 
separação: 
2(1- t •) 
Tsc = St (3.36) 
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3.4.4 Considerações da Aplicação do Modelo Indiciai 
Harris et ai. [5] apresentam resultados das forças aerodinâmicas em TEEV 
utilizando este modelo acoplado ao modelo de múltiplos tubos de correntes. Os resultados 
comparativos com dados experimentais mostram boa concordância da força normal. As 
maiores divergências nos resultados apresentam-se na força tangencial. O modelo é 
utilizado também por Jiang et al. [9 1] e Liu et ai. [92] para TEEV. Apresentam-se resultados 
da potência da turbina, porém, sem análise das forças aerodinâmicas nas condições de estol 
dinâmico. 
No presente traballio, foram feitas algumas tentativas para utilizar o modelo 
Indiciai, obtendo-se resultados preliminares satisfatórios para a modelagem do regime linear 
em testes com aerofólios em movimento oscilatório senoidal. Contudo, os esforços em 
implementar o algoritmo computaciona~ considerando todos os regimes previsto no 
modelo, não obtiveram o sucesso esperado. Portanto, os resultados obtidos não foram 
considerados apropriados para serem incluídos no trabalho. Mesmo assim, a apresentação 
do modelo torna-se de grande importância, já que permite fazer uma análise comparativa da 
metodologia utilizada para a abordar problema, em especial em contraposição ao modelo de 
ONERA, proposto no presente traballio (e explicado no Cap.4), urna vez que ambos são 
modelos de segunda geração e tratam o problema de maneira diferente. Além disso, na 
análise das expressões para o coeficiente de arrasto abordadas no Cap. 5, se emprega a 
apresentada por Beddoes [87], que fundamenta-se na teoria de Kirchboff, explicada no 
modelo Indiciai. 
3.5 Aplicação dos Modelos MIT e Boeing-Vertol 
Os resultados das forças normal e tangencial (adimensionais), para diferentes 
relações de velocidades são mostradas a seguir utilizando os modelos MIT e Boeing-Yertol. 
Para tais testes se utilizou, como no Cap.2, os dados experimentais de Harris [5]. Para 
redução do tempo computacional, os valores de ângulo de ataque e velocidade requeridos 
na modelagem também foram utilizados a partir desta referência. 
3.5.1 Regime de Estol Dinâmico Superficial 
Nas Fig.3.8 a Fig.3.11 mostram-se comparativamente os modelos Boeing-Vertol e 
MIT para Ã-=4.1- e Ã-=3.86, respectivamente. Observa-se um comportamento semelliante 
entre os modelos. A força tangencial (de ambos modelos) mostram-se deficiente (Fig.3.9 e 
Fig. ll) quando comparada com os resultados obtidos no Cap.2 nas mesmas condições 
(Fig.2.16 e Fig.2. 17), sem modelagem de estol dinâmico. Na primeira semi-trajetória do 
rotor, o ângulo de ataque máximo está em tomo de a =-13°, e na segunda semi-trajetória em 
tomo de a =7°. Nestas condições o fenômeno de estol dinâmico manifesta-se 
superficialmente prevalecendo os efeitos de um comportamento linear das curvas de 
sustentação e arrasto. 
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3.5.2 Regime de Estol Dinâmico Intenso 
As Figuras 3.12 a 3.17 mostram os resultados em condições de estol dinâmico 
intenso em que a tem grande amplitude de oscilção, superando o consideravelmente o 
ângulo de estol estático. Para /...=2.64 observa-se que a força normal (Fig.3.12) é modelada 
de forma apropriada por ambos modelos. No caso da força tangencial (Fig.3.13) os 
modelos apresentam um comportamento bem diferente entre si, afastando-se ambos dos 
resultados experimentais. O modelo Boeing-Verto! (Fig.3 .13a) mostra vários picos, 
enquanto o modelo MIT apresenta somente os dois picos (Fig.3.13b) tal como nos 
resultados experimentais. 
Para /...=2.0, os resultados da força normal (Fig.3.14) mostram que na segunda 
semi-trajetória do rotor, o modelo MIT superestima em magnitude os dados experimentais. 
Na primeira semi-trajetória, o modelo Boeing-Vertol apresenta um deslocamento do pico 
máximo. A força tangencial (Fig.3 .15) mostra-se deficiente em ambos modelos, sendo que o 
modelo Boeing-Verto! subestima em quase toda sua trajetória o valor da força tangencial 
observando-se, além disto, que toma valores negativos. No caso do modelo MIT, este 
superestima os resultados experimentais, sem manifestar os valores negativos encontrados 
no modelo Boeing-Vertol. 
Para /...= 1.6, os resultados da força normal (Fig.3.l6) apresentam a mesma 
tendência dos resultados anteriores para os modelos. O modelo Boeing-Verto! tem um 
deslocamento do pico máximo, inclusive de menor magnitude. Já o modelo MIT apresenta 
urna maior magnitude superestimando consideravelmente os dados experimentais na 
segunda semi-trajetória do aerofólio. No caso da força tangencial (Fig.3.17) os resultados 
de ambos modelos são deficientes comparados com os experimentais. O modelo Boeing-
Vertol apresenta diversos picos, assumindo vários deles valores negativos. No caso do 
modelo MIT este adquire uma magnitude muito superior aos dados experimentais, 
afastando-se consideravelmente de uma modelagem adequada. 
Nos resultados apresentados observa-se que os modelos tvfiT e Boeing-Verto! 
representam de forma satisfatória o comportamento da força normal. Em toda a gama de 
testes o modelo tvfiT apresenta melhor performance na modelagem de tal força. No entanto, 
quando se analisa a força tangencial, os modelos apresentam dificuldades em descrever seu 
comportamento. Nas condições de estol dinânúco os modelos possuem um equacionamento 
simplificado para a representação do coeficiente de arrasto, que pode afetar a modelagem 
da força tangencial. No modelo Boeing-Verto! tal coeficiente é obtido de dados tabulados 
do aerofólio nas condicões estáticas. No modelo tvfiT o coeficiente de arrasto é 
determinado em função do coeficiente de sustentação. 
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O modelo proposto foi desenvolvido no Office National d 'Etudes et de 
Recherches Aerospatiales (ONERA) ([9], [93], [96] , [97]) para aplicação nas condições de 
operação de pás de helicópteros. Considera-se o fenômeno de estol dinâmico em 
escoamento bidimensional. A modelagem das forças aerodinâmicas é realizado por meio de 
equações diferenciais com coeficientes derivados a partir de testes em túnel aerodinâmico, 
com aerofólios submetidos a movimentos com baixa amplitude de oscilação. 
Posteriormente, o modelo é validado comparando os resultados com testes experimentais 
para aerofólios com grandes amplitudes de oscilação. 
A versão apresentada fundamenta-se na publicada por Petot [9] que introduz 
modificações ao modelo original de Tran e Petot [93], algumas das quais sugeridas por 
Peters [98]. A características mais importantes do modelo são resumidas a seguir: 
a) Pode ser aplicado para aerofólios em movimentos arbitrários em função do tempo. 
b) Apresenta uma formulação similar para a modelagem do fenômeno de estol 
dinâmico dos coeficientes de sustentação CL, arrasto, Co e momento CM. 
c) Os coeficientes das equações diferenciais são mais sensíveis a perda de linearidade 
da curva estática do que a efeitos dinâmicos. 
d) No domínio linear, a formulação toma-se compatível com as expressões utilizadas 
na teoria clássica de aerofólios oscilatórios. 
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4.1 Fundamentação do Modelo 
O equacionamento fundamenta-se na modelagem matemática de um sistema 
dinâmico (movimento oscilatório do aerofólio ), no qual os parâmetros de entrada e saída 
podem ser relacionados através de um conjunto de equações diferenciais. Um sistema 
dinâmico é chamado linear quando pode ser aplicado o princípio de superposição. Tal 
princípio estabelece que a resposta produzida pela aplicação simultânea de duas fontes de 
excitação diferentes é igual à soma de suas respostas individuais. O princípio permite 
soluções para fenômenos complexos através de equações diferenciais ordinárias lineares. 
Uma equação diferencial é ordinária se os coeficientes forem constantes ou funções apenas 
da variável independente. Sistemas dinâmicos descritos por tal modelagem são chamados 
sistemas lineares de coeficientes constantes. Os sistemas dinâmicos são não-lineares 
quando não é possível aplicar o princípio de superposição. Muitas relações físicas são 
representadas por equações lineares, mesmo que as relações reais não sejam exatamente 
lineares. Desta forma, muitos sistemas ditos lineares realmente o são apenas em faixas 
limitadas de operação. É possível aproximar o sistema não-linear para um sistema linear 
num sistema dinâmico que opera em tomo de um ponto de equilibrio e onde os sinais 
envolvidos são pequenos. O modelo proposto se utiliza desta conceituação teórica. 
Sendo o fenômeno de estol dinâmico de natureza não-linear, o modelo de ONERA 
utiliza o conceito de linearização para trabalhar com um sistema de equações diferenciais 
ordinárias lineares. Fundamenta-se tal formulação na constatação experimental que as 
forças aerodinâmicas são lineares para pequenas variações de ângulo de ataque, o que se 
verifica em aerofólios com movimentos de pequena amplitude de oscilação. Nesse caso o 
modelo se comporta como um sistema de equações diferenciais com coeficientes 
constantes. Na situação de elevadas amplitudes de oscilação as variações do ângulo de 
ataque originam fortes descontinuidades no domínio do estol, tornando-se o sistema não-
linear. Em tal situação o modelo assimila as variáveis que originam a não-linearidade, 
introduzindo-as como parâmetros dentro dos coeficientes das equações propostas. Nesse 
caso, o modelo se comporta como um sistema de equações diferencias com coeficientes 
periódicos, dependentes da periodicidade do ângulo de ataque que é fonte de excitação da 
entrada. A caracterização de sistema governados por equações diferenciais lineares 
ordinárias com coeficientes periódicos é abordada pela teoria de Floquet> utilizada em de 
oscilações não-lineares 
A identificação dos coeficientes constantes e periódicos envolvidos nas equações 
diferenciais são obtidos através de testes em túnel aerodinâmico, com aerofólios submetidos 
a movimentos com pequenas amplitudes de oscilação. Posteriormente, através de testes 
experimentais com aerofólios submetidos a grandes amplitudes de oscilação é possível 
validar o modelo, justificando-se a linearização considerada nas equações. 
(*)Ver por exemplo: Nayfeb A., L. e Mook D.T; ' 'Nonlinear Oscillations", John Wiley&Sons ,New York, 
1979, Cap.5: "Parametric Exited Systems"; Item 5.2: ''Floquet Theory'', pag.273 . 
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4.2 Formulação do Modelo 
Considere-se um aerofólio de envergadura finita e seção constante com corda c em 
escoamento bidimensional. Velocidades e forças aerodinâmicas são concentradas na posição 
de 1/4 da corda a partir da borda de ataque, como é mostrado na Fig.4.1. A velocidade 
relativa W do aerofólio é composta da velocidade de corrente livre, velocidade rotacional da 
pá e velocidade induzida resultante da esteira e movimentos de oscilação e vibração elástica. 
Figura 4.1 Nomenclatura utilizada no modelo 
Num movimento rígido do aerofólio, pode-se deduzir a velocidade de todos os 
pontos da corda, conhecida a velocidade W e a oscilação em giro d9/dt, onde e é a 
coordenada angular de giro, ângulo formado entre o plano tangente ao aerofólio (plano P) e 
o vetor de velocidade constante rotacional Vo=Q R. 
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As forças aerodinâmicas resultantes do movimento do aerofólio (por unidade de 
envergadura) podem ser definidas pela força normal FN, força tangencial F r e o momento de 
giro M. Em forma adimensional e para a modelagem matemático, são definidas como 




~ pjUf c2 
(4.lc) 
O modelo define a relação adimensional de velocidades: 
(4.2) 
A diferenciação das equações é feita em relação ao tempo adimensional. Este 
representa o tempo real adimensionalizado por urna constante de tempo lc=b/Vo onde b é a 
semi-corda do aerofólio. 
(4.3) 
Por exemplo, dO(r)/dré representado por tXr). 
O movimento do aerofólio em relação à velocidade de corrente livre é definido por 
três funções: !l( r), a( r) , O( r). As funções q}K(K= 1 ,2,3) dependem no tempo através de !l( r), 
a( r), B(r) e de suas derivadas. A variação temporal do escoamento é devido à iteração da 
esteira, atrasos na evolução da separação e também à propagação das ondas acústicas 
quando se consideram velocidades elevadas. 
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O modelo fundamenta-se num sistema de equações cujas soluções r/>K dependerão 
também da evolução temporal das variáveis 1..1., a., é e suas sucessivas derivadas. As 
equações envolvem um certo número de coeficientes que são determinados por 
identificação a partir de resultados obtidos em testes experimentais. 
Considerando três incógnitas f/>K (K= l ,2,3), o sistema pode ser representado por 
três equações interdependentes: 
A(· . . A. ... f.1 a B ... d. ... i, á 1J .. ·)=O 
"r 'P K ' ' ' ' 'P K • ,..., ' ' r= 1,2,3 (4.4) 
O sistema definido acima é não-linear para permitir a simulação dos efeitos 
ocorridos com grandes ângulos que são de natureza não-linear. 
Por limitações fisicas considera-se que o movimento do aerofólio é restrito na sua 
amplitude ou na sua freqüência de oscilação. Isto significa que movimentos com grandes 
amplitudes de oscilação podem ocorrer somente em baixa freqüência, enquanto que 
movimentos com alta freqüência podem ser feitos somente com pequena amplitude de 
oscilação. Assim, as primeiras derivadas dos termos 1..1., a., e e t/>K e as suas derivadas de 
ordem maior tomam-se pequenas comparadas com a unidade. 
Como hipótese inicial considera-se que as forças aerodinâmicas não estacionárias 
cf~K, provenientes de movimentos oscilatórios, desviam-se ligeiramente dos seus valores 
estáticos, t/JK0. Desta forma, a diferença entre ( (JK - (JK0) é pequena. Sobre tais condições e 
admitindo que as equações ~ são diferenciáveis, o sistema de equações é dado por: 
4(Po)+ t4j6K(çbK -çbKo)+4?K~K+·+400+4aá+411 fl+ .... ·=Ü (4.5) 
k=J 
O termo Ar(P 0) é o sistema de equações definindo cf~K como função de 1..1. e a. nas 
condições estáticas, com Po( .. tf>K0 .. , 1..1., a., 0, ... ). O termo t/>Ko representa o valor estático de 
t/>K, onde as derivadas dos termos 1..1., a., e, t/>K são nulos. A,tfiK, A,tfiK. A,e .. são as derivadas 
parciais que dependem de t/>Ko 1..1. e a.. 
As forças aerodinâmicas são definidas por seus coeficientes aerodinâmicos, 
relacionados por: 
(4.6) 
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Os coeficientes Cx, C r, Cu ou, de forma genérica C, (com r= 1, 2, 3 ), são função do 
ângulo de incidência a. e do número de Mach, sendo que este último é proporcional a )l. 
Portanto podem ser representados como: 
rP r O = C, (a ' J.1) (4.7) 
Os coeficientes C,(a.,IJ.) são deduzidos a partir de testes em túnel aerodinâmico 
para aerofólios em condições estáticas e para vários ângulos de incidência e velocidades. 
Portanto, os limites estacionários das equações A, podem ser definidos como: 
A, ( Po) = r/J,o - C, (a , J.1 ) = O (4.8) 
sendo a Eq. 4.5 transformada em: 
(4.9) 
O sistema dado pela Eq. 4.9 constitui um conjunto de equações diferencias lineares 
com respeito a f/JK, ~ K, rPK, ... com coeficientes variáveis, já que todas as derivadas 
parciais são funções de a. e IJ.. As expressões do lado direito da equação são funções do 
tempo através das funções !J.( r), a.( r), & (r) . 
A solução do sistema de equações é facilitada pela linearidade do lado esquerdo da 
equação. Contudo, as hipóteses na evolução das forças t/JK que permitem a linearização não 
é verificada no regime de estol, quando o aerofólio é submetido a movimentos com grande 
variação da incidência. Nessas condições, as forças aerodinâmicas desviam-se daquelas 
obtidas em condições estáticas. Somente através da comparação experimental é justificada a 
linearização das equações do modelo com respeito a th. 
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4.3 Simplificação das Equações 
As Eqs.4.9 definem um modelo matemático capaz de simular a evolução das forças 
aerodinâmicas de um aerofólio em movimento não-estacionário arbitrário. Antes de 
trabalhar-se com o modelo, deve ser especificada qual é a ordem das derivadas a serem 
mantidas no modelo e as características dos coeficientes utilizados nas equações. Para 
simplificação, alguns coeficientes podem ser considerados como desprezíveis ou constantes. 
Os valores numéricos dos coeficientes remanescentes são determinados através de testes em 
túnel aerodinâmico. As seguintes simplificações são dadas por Tran e Petot [93] , 
justificadas no modelo em consideração aos resultados experimentais: 
i) As derivadas de Jl, a , e de ordem maior que dois, podem ser desprezíveis no lado 
direito da equação. 
ii) Os coeficientes no lado esquerdo da equação, que asseguram o acoplamento 
entre as forças r/>K , podem ser desprezíveis, ou seja: 
(4.10) 
Considerando as simplificações acima, as Eqs. 4.9 são desacopladas (de acordo 
com o item (ii), e cada componente r/>K é descrito por uma equação diferencial de terceira 
ordem da forma: 
(4.11) 
-A .. e- L1 . a- L1 _ i i 
rfJ ' Ara ~J.l r 
As medições em condições estáticas da sustentação arrasto e momento para 
diferentes ângulos de ataque fornecem os valores de C,(a,)l) apresentados geralmente como 
valores tabulados ou curvas em função do ângulo de ataque. Tais curvas envolvem dois 
domínios: um domínio linear que representa o regime sem separação, e outro não-linear, 
que representa o regime de estol. A continuidade das funções e de suas derivadas é 
assegurada no modelo na fronteira entre os dois domínios. 
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A identificação dos demais coeficientes da Eq.4.11 é obtida por meio de testes 
experimentais em condições não-estacionárias. Como os coeficientes são derivadas parciais, 
elas podem ser obtidas por medições de movimentos com pequena amplitude. Para 
propósitos de identificação os testes experimentais são realizados em movimentos 
oscilatórios em giro com freqüência reduzida na faixa de aplicação, isto é, O<k<l. Na 
Fig.4.2 é mostrado um esquema experimental para obter a validação do modelo e 















Figura 4.2 Esquema de identificação dos coeficientes do modelo 
CAPÍTULO 4: Modelo Proposto 97 
4.4 Modelo para Sustentação 
O modelo é aplicado inicialmente para oscilações harmônicas com baixo ângulo de 
incidência, isto é, no domínio linear. Nestas condições é verificado experimentalmente [93] 
que os coeficientes medidos em função da freqüência são suaves e contúmos. Como 
resultado, as equações de t/JK podem ser bem representadas por uma equação de primeira 
ordem. Pelo contrário, quando a incidência média é maior que a incidência em que ocorre 
separação da camada limite a modelagem requer equações de ordem maior. A dificuldade é 
permitir com um mesmo equacionamento representar as duas condições de escoamento. O 
problema é resolvido introduzindo-se duas incógnitas auxiliares. Uma incógnita representa o 
comportamento da força aerodinâmica no regime linear, que é resolvida por meio de uma 
equação diferencial de primeira ordem. A outra incógnita representa o comportamento da 
força aerodinâmica no regime de estol, sendo resolvida por uma equação diferencial de 
segunda ordem. Finalmente a adição das duas incógnitas representa a solução do 
comportamento aerodinâmico da força em condições de estol dinâmico. 
Considerando-se um aerofólio somente com variação do ângulo de incidência e 
com velocidade relativa da mesma ordem de grandeza da velocidade rotacional (J..L= l e 




Nas equações acima, À é um parâmetro de atraso temporal (lime delay), s é uma 
quantidade relacionada à massa aparente, cr representa um parâmetro que relaciona a 
sustentação ao giro do aerofólio. E é um parâmetro desloca a fase da oscilação de Ct. no 
regime linear. úJn é identificado como uma freqüência natural associada ao estol e Ç é um 
fator de amortecimento A equação de segunda ordem tem características similares à 
equação de um sistema de vibração estrutural. 





Figura 4.3 Características de estol estático no modelo 
O termo ôCL{Fig.4.3) determina a entrada e saída do aerofólio na região de estol 
na curva estática de CL versus a . Representa, para um dado ângulo de ataque, a diferença 
entre o coeficiente aerodinâmico linear, estendido a partir do ângulo de estol estático, e o 
coeficiente de sustentação real estático no mesmo ponto 
(4.13) 
Observa-se que para ângulos de ataque inferiores ao ângulo de estol estático o 
termo ôCL torna-se nulo. 
O sistema de equações diferenciais apresenta coeficientes variáveis dependentes do 
tipo de excitação causada pelo movimento oscilatório. Para pequenas amplitudes de 
oscilação o sistema pode ser linearizado em torno de uma incidência média, tornando-se um 
sistema de equações diferenciais com coeficientes constantes. Para altas amplitudes de 
oscilação é considerada a variação periódica de tais coeficientes em função da incidência 
instantânea. Nestas condições tem-se um sistema de equações com coeficientes periódicos 
dependentes da periodicidade da excitação de entrada que, neste caso, é representada pela 
variação periódica do ângulo de incidência. Posteriormente (Petot [9]) o modelo sofre 
redefinição dos seus coeficientes e é apresentado como: 
(4.14) 
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4.4. 1 Parâmetros das Equações Diferenciais 
Os parâmetros da equação diferencial de segunda ordem a, r e E são função de 
ó.CL, que é considerado uma forma de medida do estol. Portanto dependem do ângulo de 
ataque. Resultados experimentais relacionando tais coeficientes com 11CL mostram uma 
similaridade de comportamento, ajustando-se basicamente à forma: 
(4.15) 
Na equação Eq.4.14 o coeficiente a também é corrigido com o termo 11CL quando 
encontra-se no domínio de estol, adotando a forma a =ao + a1 I11CL I. Os coeficientes ao, 
a., 1'0 , r 1, a0 , a1, E2 são constantes e encontram-se definidos na Tab.4.1. 
Tabela 4.1: Coeficientes do modelo para a sustentação. 
Parâmetro CL 
À 0.10- 0.40 
s 0.05 - 0.15 
ao 0.05-0.15 
at -0.15 - 0.00 
d, -0.15- 0.00 
ao 0.10- 0.40 
a2 0.00-0.60 
r o 0.00-0.40 
r2 0.00- 0.60 
E2 -0.20- 0.00 
O modelo inclui também um critério para representar atraso temporal do esta/ nas 
condições dinâmicas, já que o atraso natural apresentado pelas equações diferenciais é 
insuficiente para representar tal fenômeno em alguns aerofólios. Este critério é considerado 
ao restringir o termo ó.CL mantendo-se nulo por um intervalo de tempo adimensional 6.-c, 
necessário para alcançar o estol em condições dinâmicas. 
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4.4.2 Equações em função da circulação 
O modelo examinado acima é estendido para outros tipos de movimentos e 
considera variações na velocidade do vento. Para tal, Peters (98] propõe aproximações que 
foram posteriormente adotadas por Petot (9]. A principal modificação consiste em 
apresentar as equações diferenciais em função da circulação r, em substituição ª 
sustentação. Como a emissão de vórtices tem significado fisico na origem da sustentação, 
considera-se a escolha de r como mais representativa. Além disto Petot (9] faz 
modificações substituindo as variáveis da movimentação angular e de movimento vertical 
pelas velocidades W0 e W1• 
Wo é a velocidade induzida no fluido pela presença do aerofólio. Num aerofólio em 
movimento de oscilação com elevação vertical e rotação em torno do eixo (em 1/4c), Wo 
tem duas contribuições, uma devido à componente da corrente livre Usina e outra devido 
ao movimento vertical h. A resultante é dada como Wa =h cosa + Usina . 
A velocidade W1 é a diferença entre a velocidade induzida antes e após o centro de 
giro, caracterizando a rotação do aerofólio w; = á b. Após estas modificações as 
expressões da sustentação são apresentadas em função da circulação no aerofólio como: 
.. 1 . 1 -( 1 1 . ) 
f 2 +a- f 2 + r - 2 f 2 = r -UD.CL + E-Wo 
' ' ' ' 
(4.16) 
onde C La é inclinação da curva de sustentação na região linear. As derivadas são dadas em 
relação ao tempo real em lugar do tempo adimensional -r, por isto o surgimento nas 
equações da constante de tempo -r=b/U<Y). A nova forma de representação de CL, 
considerando os termos de velocidades induzidas, é dada como: 
(4.17) 
Nestas expressões os parâmetros: À., cr, s são muito próximos dos valores para 
placa plana. Os valores para r , a, E são idênticos aos já definidos para a sustentação. A 
variável d, é também função de llCL na forma d--cr1 lôCd, com cr1 definido na Tab.4.1. 
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4.5 Modelo de Arrasto 
As equações têm as seguintes características: i) uma forma explícita para CDI; 
ii) uma expressão de segunda ordem para Co2, em que a variável r toma os mesmos valores 
que para CL. A verificação do equacionamento encontra limitações pela reduzida quantidade 
de testes experimentais existentes para avaliar tal coeficiente. 
C0 =Co +(s+cr)à +sa I L 
(4.18) 
com a condição E=O antes do estol. O termo CoL representa o valor linear do coeficiente de 
arrasto estático. Neste caso o atraso no tempo é considerado nulo (.6.-rd=O). O parâmetro cr 
apresenta uma pequena modificação, sendo definido agora como a= a0a + Oi)ó.C0 ). O 
termo .ó.C0 , é definido da mesma forma que para a sustentação sendo representado na 
Fig.4.4. 
I 
---------~- -- - · Co 
I I 
a.., 
Figura 4.4 Curva do coeficiente de arrasto 
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4.5.1 Arrasto em função da circulação 
O equacionamento é dado por: 
.. 1 . 1 -{ 1 1 . J f 2 +a - f 2 + r-2 f 2 = r-U!1CD + E-J<Vo r r r r ( 4.19) 
(4.20) 
Os valores numéricos para os parâmetros cr, a, r, E têm expressões similares aos 
definidos para C01 e C02 definidos em Tab.4.2. 
Tabela 4.2: Coeficientes do modelo para o arrasto 
Coeficiente min. - max. 
s 0.00 
O' o 0.003 
cr, -0.05-0.0 
d/ 0.05- 0.50 
ao 0.00- 0.50 
a2 0.00 - 0.60 
r o 0.10- 0.40 
r2 0.00-0.60 
E2 -0.05-0.00 
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4.6 Solução Numérica das Equações 
No tratamento numérico adotado, o sistema de equações diferenciais que definem 
o coeficiente de sustentação CL é dado em função do tempo real na forma: 
(4.21) 
A solução numérica foi obtida utilizando o método de Runge Kutta de quarta 
ordem (99] , apropriado para solução de equações diferenciais ordinárias. Na solução da 
equação diferencial de segunda ordem é realizada uma transformação, permitindo resolvê-la 
de maneira similar à equação de primeira ordem. Em forma de sub-rotina foram trabalhadas 
as duas equações diferenciais que, quando resolvidas, fornecem por adição algébrica o valor 
de CL em condições não estacionárias. Foram feitas duas versões do modelo para análise da 
força de sustentação, uma utilizando a conceituação original do coeficiente de sustentação 
(Eq.4.21), e outra empregando a conceituação da circulação (Eq.4.16). Os resultados 
mostram-se similares (AJé e Sadhu (83]) para ambos modelos, optando-se no presente 
trabalho pela conceituação da sustentação. As condições iniciais são dadas em função das 
condições estáticas, obtidas de dados experimentais de referência e posteriormente 
adotando as condições periódicas dadas pela própria solução. A formulação do modelo foi 
estruturada computacionalmente e comprovada através de diversos testes em condições de 
movimento senoidal, comparados qualitativamente com a literatura de referência, 
especialmente com o trabalho de McCroskey [ 61]. No apêndice-C encontram-se maiores 
detalhes do procedimento numérico utilizado. 
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4. 7 Resultados do Modelo 
4. 7.1 Testes em Movimento Senoidal 
Os testes realizados inicialmente com o modelo proposto para a sustentação, e aqui 
apresentados, correspondem às mesmas condições experimentais encontrados no trabalho 
de McCroskey [61]. A comparação qualitativa apresenta boa concordância. Outros 
resultados que verificam o modelo para movimentos oscilatórios encontram-se detalhados 
nos trabalhos de Petot [9] e Tran e Petot (93]. As Figs. 4.5 a 4.10 apresentam os resultados 
para um aerofólio em movimento oscilatório, observando-se que o modelo descreve os 
diferentes regimes de estol dinâmico definidos no apêndice B. O comportamento típico do 
regime linear é mostrado na Fig.4.5, sendo que o regime de inicio de estol é mostrado na 
Fig.4.6. As condições de estol superficial são apresentadas na Fig.4.7 e as condições de 
estol intenso na Fig.4.8. Efeitos da variação da freqüência reduzida são mostrados na 
Fig.4.9. Uma análise comparativa com o modelo de Boeing-Vertol é mostrada na Fig.4.10. 
O modelo Boeing-Vertol tem uma estrutura computacional muito mais simplificada, porém 
mostra-se menos versátil e com maiores limitações que o modelo de proposto nas condições 
avaliadas. Na Fig.4. 1 O mostra-se o comportamento dos modelos para freqüência reduzida 
igual k=0.062, com am=4.86 e variando a amplitude de oscilação. 
4.7.2 Aplicação do Modelo em Turbinas Eólicas 
Utilizando a conceituação de circulação nas equações diferenciais, Peters e 
Chouchane [95] determinam os efeitos de dinâmica de estol aplicado a pás de helicópteros. 
Biermbooms [ 1 00) faz um estudo do modelo, aplicando-o para determinação das forças 
aerodinâmicas em pás de TEEH. O mesmo autor [82] compara o modelo com o modelo de 
Boeing-Vertol, concluindo que o modelo ONERA apresenta melhores resultados nas 
condições testadas. Alé e Sadhu [83] estudam o modelo em aerofólios em movimento 
senoidal e posteriormente [84] fazem uma comparação com o modelo Boeing-Vertol, 
confirmando as observações de Bierbooms [I 00) em relação à melhor performance do 
modelo ONERA, porém utilizando outras condições de testes. No mesmo trabalho [84) 
inicia-se a aplicação do modelo para a determinação das forças aerodinâmicas em TEEV. 
Resultados no trabalho de Alé e Sadhu [ 1 O 1] permitem uma análise mais apurada, ao 
descrever forças aerodinâmicas em TEEV utilizados junto ao modelo de vórtices livres. 
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4.8 Aplicação do Modelo em TEEV 
4.8.1 Aspectos do Acoplamento do Modelo 
O uso do modelo junto ao modelo de vórtices livres requer, para a solução do 
sistema de equações diferenciais (Eq .4. 21 ), os valores do ângulo de ataque e suas derivadas 
primeira e segunda para cada intervalo de tempo. O ângulo de ataque depende da 
determinação das velocidades induzidas, já que as velocidades de corrente livre e velocidade 
tangencial da pá são conhecidas facilmente. 
No modelo discreto, os valores das derivadas do ângulo de ataque foram 
determinadas pelas expressões: 
(4.22) 
Como se observa, isso envolve um maior tempo computacional no modelo de 
vórtices, já que é requerido o valor do ângulo de ataque em incrementos de tempos anterior 
e posterior. Os resultados numéricos realizados para baixo À mostram que o ângulo de 
ataque obtido com o modelo de vórtices livres, na forma original (Fig.2.2la), e com 
introdução do modelo proposto (Fig.4.15), não variam significativamente. Ambos 
apresentam uma boa concordância comparados com os resultados de Harris [58]. Esta 
vantagem é aproveitada na estrutura computacional para o acoplamento dos modelos como 
indicado a seguir: i)Determina-se pelo modelo de vórtices (sem o modelo proposto) o 
ângulo de ataque; ii) Armazenam-se os valores de a.i correspondentes a cada incremento de 
tempo flt para uma rotação; iii) Com a.i determinam-se as derivadas primeira e segunda 
(Eq.4.22) necessárias para o modelo proposto; iv) Finalmente, se utiliza o modelo de 
vórtices livres acoplado com o modelo proposto para determinação das forças 
aerodinâmicas. Para cada intervalo de tempo utilizam-se os valores das derivadas já 
determinadas (no item iii.). 
Outra metodologia para a simplificação dos cálculos foi estudada partindo da 
hipótese de que para baixos À o ângulo de ataque pode ser obtido através do modelo de 
vórtices livres na forma original (com CL e Co estáticos). Esta informação pode ser 
posteriormente utilizada pelo modelo proposto para obter-se os coeficientes de sustentação 
e arrasto, considerando desta forma os efeitos de estol dinâmico. Armazenados os novos 
valores de CL e Co versus o ângulo de ataque podem ser utilizados como dados tabulados 
(em substituição aos estáticos), no modelo de vórtices avaliando as forças aerodinâmicas 
normal e tangencial. Os resultados aqui apresentados correpondem a tal metodologia. 
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4.8.2 Resultados do Modelo em TEEV 
Nesta fase do trabalho se estuda exclusivamente o efeito da modelagem do 
coeficiente de sustentação. Utilizando o modelo de vórtices livres (Cap.2), e introduzindo o 
equacionamento do coeficiente da sustentação (Eq.4.21), obtiveram-se os resultados 
apresentados nas figuras 4.11 a 4.16. Emprega-se a velocidade de corrente livre como 
sendo a velocidade característica das Eq.4.21. O uso e efeito da velocidade relativa W como 
velocidade característica é discutido posteriormente no Cap.5. O efeito da modelagem do 
coeficiente de arrasto (Eq.4.18) também é discutido no Cap.S, sendo aqui utilizada a 
expressão de Takamatsu et a1.(102], (Eq.5.4 do Cap.5). 
O efeito do modelo nas forças normal e tangencial adimensionais para Ã.= l.6 são 
mostradas na Fig.4.11. Observa-se que existe um aprimoramento na modelagem das forças 
em comparação com os resultados obtidos com o modelo de vórtices Livres. Este último 
utiliza diretamente os valores estáticos de CL e Co do aerofólio considerado (NACA 0015). 
Contudo, divergências significativas observam-se quando se compara o modelo com os 
resultados experimentais de Harris [58]. As dificuldades na modelagem dos efeitos de estol 
dinâmico podem ser melhor apreciados observando-se os resultados destas forças em 
relação à variação do ângulo de ataque. (Fig. 4. 12). Aprecia-se que as maiores dificuldades 
apresentadas correspondem à modelagem da força tangencial. 
Na Fig. 4.13 mostram-se resultados similares aos obtidos anteriormente, porém, 
agora com Ã.=2.64. Observa-se que o modelo apresenta melhor performance que para os 
resultados obtidos para Ã.=1.6, especialmente na primeira semi-trajetória do percurso 
circular do aerofólio. Contudo, nas Fig.4.14 aprecia-se que os maiores problemas 
encontram-se na modelagem da força tangencial. 
4.8.3 Considerações dos Resultados Obtidos 
Os resultados para a aplicação do modelo em pás de TEEV, mostraram 
dificuldades em descrever o comportamento das forças em condições de estol dinâmico. 
Verifica-se qualitativamente que o modelo descreve os efeitos de histerese ocorridos no 
percurso do aerofólio, porém, uma análise quantitativa mostra que os resultados afastam-se 
significativamente dos resultados experimentais. Mesmo nestas condições com grandes 
amplitudes de oscilação, o modelo mostra uma melhor performance da força tangencial 
quando comparado com os modelos Boeing-Vertol e MIT (Fig. 3.12 e Fig.3. 13 para 
Ã.=2.64 e Fig.3.16 e Fig.3. 17 para Ã.= l.6 no Cap.3). Em relação à força normal, o modelo 
MIT apresenta uma curva mais suave e com comportamento mais adequado aos resultados 
experimentais que os outros modelos, apesar de superestimar tal força na segunda semi-
trajetória do percurso do aerofólio. 
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Figura 4.14b Representação da histerese nas forças aerodinâmicas para Ã.=2.64 
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4.8.4 Otimização da Metodologia 
Para o aperfeiçoamento do modelo é necessário realizar uma grande quantidade de 
testes observando a influência de cada um dos parâmetros envolvidos nas equações 
diferenciais, permitindo com isto adequar o modelo às condições de estol dinâmico em pás 
de TEEV. Para tanto os seguintes ítens são discutidos a seguir: i) Limitações do modelo de 
vórtices pelo excessivo tempo computacional; ü)Consideração dos efeitos de expansão da 
esteira no ângulo de ataque; üi) Restrição dos testes às condições de estol intenso. 
i) O modelo proposto e os modelos semi-empmcos estudados no Cap.3, 
utilizaram-se do modelo de vórtices livres para obter a e W do aerofólio. Constata-se nos 
resultados o elevado tempo computacional do modelo de vórtices, sendo isso um fator 
limitante quando se deseja realizar uma quantidade considerável de testes numéricos. 
Mesmo fazendo-se as modificações indicadas no item 4.8.1 , o tempo computacional é uma 
limitante no procedimento de aperfeiçoamento do modelo proposto. 
ü) O ângulo de ataque é uma variável importante no modelo proposto. Os 
resultados de a com o modelo de vórtices são satisfatórios quando comparados os de 
Harris [58] (ver Fig. 2.21a, Fig.2.25a e Fig.2.29a). O acoplamento do modelo proposto 
junto ao modelo de vórtices não modifica de maneira significativa os valores de a e W, 
como se observa na Fig.4.15 e Fig.4.16. Portanto, no procedimento de otimização esta 
variável poderia ser obtida com qualquer um das metodologias. O tempo computacional, 
porém continua sendo uma limitante. Além disso, as divergências existentes entres os 
valores de a dados por Harris [58] e os obtidos com o modelo de vórtices (Fig. 2.2la, 
Fig.2.25a e Fig.2.29a) são justificadas principalmente devido ao fato de que Harris[58] 
utiliza uma metodologia que leva em consideração o efeito de expansão da esteira, 
modificando o valor de a especialmente em \j/=0° (Fig.2.21a, Fig.2.25a e Fig.2.29a). Tal 
metodologia pennite uma aproximação da situação real e, portanto, a utilização desta 
informação no modelo proposto refletirá num aprimoramento na modelagem das forças 
aerodinâmicas. Pelas argumentações expostas anteriomente, optou-se por utilizar a e W 
fornecidos por Harris [58]. Tal procedimento permite minimizar o tempo computacional, 
concentrando-se exclusivamente nas divergências apresentadas no modelo, detectando-se 
desta forma, os efeitos provenientes dos parâmetros envolvidos nas equações diferenciais. 
iü) No procedimento de otimização do modelo utilizaram-se, para sua validação, 
os resultados experimentais que abrangem valores de À. entre 1.6 e 2.64, onde apresentam-
se as maiores dificuldades para a modelagem das forças aerodinâmicas. Nestas condições, 
a tem uma amplitude de oscilação que envolvem efeitos de estol dinâmico intenso. Isto 
pode ser constatado no presente capítulo e nos resultados dos capítulos 2 e 3. Uma vez 
alcançado tal objetivo, o modelo poderá ser verificado para valores maiores de À, nos quais 
a tem uma amplitude de oscilação restrita ao domínio de estol dinâmico inicial e superficial. 
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Capítulo 5 
MODIFICAÇÕES DO MODELO PROPOSTO 
Introdução 
O modelo proposto na sua forma original, definido no Cap.4, apresenta limitações 
quando testado em condições de grande amplitudes de oscilação, simulando o 
comportamento do fenômeno de estol dinâmico em TEEV. Em algumas situações, os 
resultados são numericamente inconsistentes, escapando da realidade fisica do problema. 
Com a finalidade de aperfeiçoar o modelo efetuaram-se modificações, as quais são descritas 
no presente capítulo junto aos resultados obtidos. Observa-se, após tais modificações, que o 
modelo torna-se consistente nas situações em que anteriormente não o era. 
Para o aperfeiçoamento do modelo foram estudadas as contribuições de diversos 
parâmetros. As ações mais significativas dependeram principalmente de: 
•Modificação do tempo característico. 
• Proposta de uma nova expressão para o arrasto 
• Modificação das derivativas do ângulo de ataque. 
Outros parâmetros estudados, como a influencia dos coeficientes estáticos e o 
efeito de incluir nas equações diferenciais os termos derivativos da velocidade relativa, são 
também abordados no presente capítulo. 
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5.1 Procedimento Utilizado 
Foi visto no Cap.2 que as forças normal e tangencial adimensionais utilizadas na 
modelagem são dadas por: 
(5.1) 
onde CN é o coeficiente normal e C r é o coeficiente tangencial, definidos como: 
CN = CL cosa+ C0 sina 
(5.2) 
O coeficiente de sustentação CL e o coeficiente de arrasto Co são obtidos através 
do modelo proposto no Cap.4. Inicialmente, o ângulo de ataque a. e a velocidade relativa W 
foram obtidas com o modelo de vórtices livres, estudado no Cap.2. Posteriormente, para 
diminuir o tempo computaciona~ utilizaram-se diretamente os valores de a e W fornecidos 
por Harris [58], apresentados graficamente no Cap.2, para as condições de estol dinâmico. 
A maior dificuldade encontra-se na adequada modelagem da força tangencial. A força 
normal adimensional apresenta uma ordem de grandeza semelhante ao coeficiente de 
sustentação, mostrando-se menos sensitiva às modificações do coeficiente de arrasto. O 
procedimento realizado para aperfeiçoamento das equações foi o seguinte: i) Inicialmente se 
trabalhou no aperfeiçoamento do coeficiente de sustentação, reformulando o parâmetro do 
tempo característico b/W, incluído nas equações diferenciais. ü) Posteriormente trabalhou-se 
na modelagem do coeficiente de arrasto, sendo analisados três modelos: a expressão 
empírica de Takarnatsu et ai. [102], o modelo de Beddoes [87] e o modelo de ONERA (9]. 
iii)Em continuação foi proposta uma expressão para o arrasto, deduzida do equacionamento 
potencia4 utilizada no modelo de ONERA. iv) Finalmente, foi introduzido o parâmetro 
característico de estol dinâmico, que inclui a variação da primeira derivada do ângulo de 
ataque, permitindo resultados mais apurados da força tangencial. 
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5.2 Influência do Tempo Característico 
Nos primeiros testes realizados com o modelo, adotou-se como tempo 
característico o parâmetro b!W, onde b é a semi corda do aerofólio e W a velocidade relativa 
local. Os resultados obtidos mostraram que o modelo divergia acentuadamente dos 
resultados experimentais. Plotando a relação b!W para as diferentes condições se observou 
que este parâmetro toma valores acentuados para altas amplitudes de oscilação, tal como se 
aprecia na Fig 5. 1. Isto o torna um fator crítico na solução das equações diferenciais para 
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Figura 5.1 Variação do parâmetro b/W 
Após diversos testes numéricos, deparou-se que o uso de um tempo característico 
constante, porém diferente para cada condição de velocidade da turbina, permitia melhores 
resultados da força normal. Foi substituído então a velocidade relativa pela expressão 
Wo=U<n + n.R. Desta forma o termo característico é dado como: 
b b b I Uoo 
Wo -Uoo +nR-(l +Â) (5.3) 
Nas Fig.5.2 e Fig.5 .3 e Fig. 5.4 apresentam-se os resultados com tal modificação 
para baixos valores de A., utilizando-se originalmente o parâmetro b/W e, posteriormente, o 
parâmetro proposto b!Wo, dado pela Eq.5.3. Nestes testes, utilizou-se o coeficiente de 
arrasto obtido a partir dos dados estáticos de Madsen (26]. 
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Observa-se na Fig. 5.4 que para Ã=2.64, o efeito do tempo característico diminui 
obtendo-se um comportamento semelhante das curvas, independente do uso do termo b/W 
ou b!Wo. Tal resultado é confirmado na Fig. 5.1, na qual observa-se que tal parâmetro é 
menos crítico nestas condições. 
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Exp~ (Harris, 1989) ; 
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Figura 5.4 Força normal para Ã=2.64 
5.3 Equacionamento da Força de Arrasto 
Para estudar a influência da força de arrasto foram analisados três modelos: 
i) a expressão empírica de Takamatsu et al. [ 1 02], i i) a expressão de Beddoes [87] do 
modelo indiciai, correspondente ao escoamento de Kirchhoff para considerar efeitos de 
separação e iii) a expressão do arrasto obtida pelo modelo de ONERA [9]. 
5.3.1 Expressão de Takamatsu 
A expressão é fornecida por Takamatsu et ai. [ 1 02], obtida indiretamente através 
de medições realizadas das forças normal e tangencial num modelo reduzido de TEEV em 
canal hidráulico. 
(5.4) 
Para o aerofólio NACA 0018 os autores fornecem ka=1 .27 e o coeficiente de 
arrasto para incidência nula CDa=O. O 18. Deve-se ressaltar que os testes efetuados por tais 
autores correspondem a um modelo com alta solidez e alta relação de velocidade periférica. 
O maior ângulo de ataque apresentado nos testes corresponde a 23°. 
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5.3.2 Expressão de Beddoes 
O modelo de arrasto de Beddoes [87] fundamenta-se numa expressão empírica que 
descreve o comportamento não-linear de C0 . Para tal utiliza-se a teoria de Kirchhoff, a qual 
considera uma mudança de posição do ponto de separação da camada limite no bordo de 
fuga, tal como tratado no Cap.3 para o Modelo Indiciai. No aerofólio, em condições 
estáticas, o ponto onde ocorre a separação, Xsep , move-se desde o bordo de fuga ao bordo 
de ataque, quando aumenta-se o ângulo de ataque. Na forma adimensional este ponto é 
dado por: j =xsep /c. A relação entre f e a no modelo é obtida por duas curvas exponenciais 
(Fig.3.6), que dividem o escoamento sem separação e o escoamento plenamente separado. 
O ponto de separação que delimita as duas curvas é considerado na posição .f=O. 7, 
ocorrendo para o ângulo a=a~, como representado na Fig.3.6. Considerando este efeito a 
expressão do arraste é dada por: 
(5 .5) 
onde kl=0.035, k2 é o parâmetro que considera a forma exponencial do ponto de separação 
e ad é o ângulo que representa o ponto de quebra da linearidade da curva estática de Co, 
dependendo basicamente do formato do aerofólio e número de Mach. 
Para a. < a.~, k=O e para a. 2:: a.~, k2=2.7exp(-cj), onde c é uma constante e f 
é determinado pela Eq.3 .25. Os coeficientes utilizados na expressão de Co são dados por 
Beddoes [87] para aerofólio NACA 0012 em função do número de Mach. No presente 
trabalho foram empregados os valores correspondentes ao menor número de Mach (M=0.3) 
al=14°, Ud=10.3°, C=4.0, S1=S2=l.4. 
5.3.3 Modelo de ONERA 
A representação do arrasto no modelo de ONERA, definida no Cap.4 (Eq.4.18), é 
dada por: 
(5.6) 
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5.3.4 Análise Comparativa do Arrasto 
Na dificuldade de contar com dados experimentais para comparar o coeficiente de 
arrasto obtido pelas expressões estudadas, procurou-se um indicador da ordem de grandeza 
deste coeficiente, nas condições de estol dinâmico. Para tal foi realizado um procedimento 
inverso, no qual se obteve uma expressão de Co a partir de resultados experimentais na 
forma: 
(5.7) 
onde CN e Cr foram obtidos dos dados experimentais de Harris et al. (58]. Os resultados 
de Co obtidos pela expressão acima, junto às expressões de Takamatsu, Beddoes e ONERA 
são mostrados na Fig. 5.5, Fig. 5.6 e Fig.5.7. 
Cabe ressaltar que a expressão de arrasto de Takamatsu et ai. [I 02] foi deduzida 
para um aerofólio NACA 0018, e na expressão de Beddoes [87] utilizam-se parâmetros 
válidos para aerofólio NACA 0012. Estamos, portanto, incluindo erros nos resultados do 
modelamento, já que Harris [58] utiliza um aerofólio NACA 0015 nos resultados 
experimentais. 
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Figura 5.5 Coeficiente de arrasto para Â.=l.6 
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Figura 5. 7 Coeficiente de arrasto para À=2.64 
Utilizando tais expressões para o arrasto se obtiveram os resultados das forças 
normal e tangencial (Fig.5 .8, Fig.5 .9 e Fig.S. lO) nas condições de estol dinâmico. Se 
observa em tais resultados que nenhum dos três modelos apresenta uma contribuição 
significativa no aperfeiçoamento dos resultados da força tangencial. 
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5.3.5 Expressão do Arraste Proposta 
Pela importância do termo de arrasto na força tangencial, e pelas dificuldades em 
reprentar tal força com as expressões do arrasto expostas anteriormente, foi proposta uma 
nova formulação . A idéia básica foi utilizar as equações do arrasto do modelo ONERA, 
modificando-as com a finalidade de diminuir seu efeito. A expressão proposta foi derivada 
diretamente dos coeficientes normal e tangencial, fundamentados na constatação que em 
outros modelos, como o modelo Indiciai [89], o coeficiente da força tangencial Cr é 
determinado em função de C.v e não de CL e C0 . Com a nova expressão de Co foi possível 
aprimorar os resultados da força tangencial, sem contudo poder-se afirmar que tal 
expressão explique a contribuição experimental desta força. 
Considerando escoamento potencial (sem arraste) e para pequeno ângulo de 
ataque (sina. = tana.) podemos definir o coeficiente tangencial na forma: 
(5.8) 
Levando em consideração o efeito do arrasto no coeficiente tangencial: 
(5 .9) 
Nomeando C; o coeficiente de arrasto válido para pequenos ângulos de ataque, 
tem-se: 
c;= CN tana- Cr cosa (5 .10) 
e introduzindo C.v e C r definidas anteriormente na expressão de c;, obtém-se: 
. 2 
c· =c szn a 
0 0 cosa 
(5.11) 
onde Co é dado pelo modelo proposto (Eq.4.18). Esta expressão provoca um diminuição 
considerável da força de arrasto obtida originalmente como se observa na Fig. 5. 11, 
Fig.5.12 e Fig.5.13. 
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Finalmente a expressão da força tangencial é dada por: 
(5.12) 
Utilizando tal artificio para o arraste os resultados da força tangencial melhoraram 
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Figura 5.11 Coeficiente de arrasto para À=1.6 
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Figura 5.12 Coeficiente de arrasto para Ã.=2.04 
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Figura 5.13 Coeficiente de arrasto para Ã.=2.64 
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Junto com o parâmetro b!W, observou-se que a variação da primeira derivada do 
ângulo de ataque, para grandes amplitudes de oscilação, toma-se também um termo crítico. 
Um procedimento efetivo encontrado para diminuir tal efeito, foi utilizar à semelhança de 
outros modelos semi-empíricos (como o modelo Boeing-Vertol [79]), o parâmetro 
característico do fenômeno de estol dinâmico dado por: 
aw· b 1/ 2 sz'g(a' ) Parâmetro= (5.13) 
onde sig(a) é o sinal de a . Ao substituir a derivada primeira do ângulo de ataque por este 
termo foi possível reduzir seu efeito crítico. Entretanto observou-se que, mesmo 
introduzindo tal parâmetro, o modelamento de Fr na segunda semi-trajetória do rotor não 
fornecia resultados satisfatórios. Analisando separadamente as contribuições de CLI e CL2, 
verificou-se então que os resultados podiam ser aperfeiçoados ao trabalhar-se com a 
equação diferencial de CLI em duas zonas, representando a varredura do avanço e retomo 
do aerofólio na trajetória circular. Como limitante das duas zonas foi utilizado o ângulo 
azimutal 'I' = 220°, a partir do qual ocorriam as divergências do modelo com os resultados 
experimentais de Harris et al.[58]. 
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A equação que define CL2 foi mantida válida para a trajetória completa do 
aerofólio. A representação modificada do modelo de ONERA ficou então dada por: 
Para \jJ < 220° 
(5 .14) 
Para todo \V: 
(5.16) 
Na equação diferencial que define CLt é utilizada a velocidade W0 = Uro + nR 
enquanto na equação diferencial que define CL2 se emprega W. Inicialmente trabalhamos 
com o valor de W para ambas equações, porém a utilização de W0 para obter CLI permitiu 
resultados mais apurados quando comparados com os experimentais, como pode ser 
verificado nas Fig. 5.17, 5.18 e Fig.5.19. 
O comportamento das forças aerodinâmicas adimensionais em função do ângulo de 
ataque são mostradas nas Figuras 2.20 a 2.22. Observa-se que o modelo representa 
adequadamente tais forças, existindo algumas divergências na força tangencial, 
especialmente na segunda sernitrajetória do percurso circular do aerofólio correspondendo, 
nestas figuras, à região onde o ângulo de ataque toma valores positivos. Em geral, o modelo 
representa em forma bastante satisfatória os loops de histerese manifestados nestas forças 
aerodinâmicas. 
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5.5 Outros parâmetros Estudados 
5.5.1 Importância dos Coeficientes Aerodinâmicos Estáticos 
Como outros modelos semi-empíricos, o modelo ONERA é sensível ao uso 
apropriado de valores experimentais estáticos dos coeficientes aerodinâmjcos (C~..,Co) os 
quais, por sua vez dependem, no caso de perfis subsônicos, do formato do aerofólio e 
número de Reynolds. Isto pode ser observado lembrando que, no modelo proposto (ver Eq. 
4.15), os coeficientes cr, r, a, E são obtidos em condições não-estacionárias em túnel 
aerodinâmico, definidos como: 
(5.22) 
Os parâmetros cr, r, a, E são dependentes de !1CL = Cu - CLS que, tal como 
mostrado na Fig. 4.3, representa a diferença entre o coeficiente aerodinâmico linear estático 
Cu (extrapolado do do mini o sem estol) e seu valor estático real C~.s. O termo é nulo na 
região linear da curva estática de c~.. versus a., onde a solução de c~.. é predominada pela 
solução da equação diferencial que descreve C~.. 1 . Em tal região, a inclinação da curva é 
praticamente constante (C~..o. = 2na.). Assim, mesmo para aerofólios com diferentes 
geometrias, o modelo fornece resultados semelhantes. Em contrapartida, na região pós estol 
(a. > <X.es) a curva modifica-se acentuadamente segundo o tipo de aerofólio, mesmo para Re 
da mesma ordem de grandeza. 
Inicialmente trabalhamos no modelo com valores estáticos de c~.. e C0 para 
aerofólio NACA 0012 e com Re=7.6xl05 (Michos et al. [56] ). Posteriormente foram 
utilizados os dados de um aerofólio NACA 0015, obtidos do trabalho de Jacobs e Sherman 
[57], com Re=6.55x l05, e corrigidos por Madsen [26] para levar em consideração efeitos 
de perdas nas pontas. Verificamos que os resultados tiverar significativa melhora com esta 
geometria de aerofólio (similar ao dos testes de Harris [58]), como se aprecia na Fig. 5.23 e 
Fig. 5.24. Esta melhoria pode ser explicada analisando-se os coeficientes aerodinâmicos 
fornecidos por Michos et ai . [56] e por Madsen (26] (ver Fig.2.11 e Fig.2.12). Nota-se que 
existem diferenças significativas dos valores de c~.. e Co, especialmente na região entre 
10° s a. s 40°, onde o modelo utiliza o termo !1C~... Verifica-se, portanto, que um importante 
fator no sucesso do uso do modelo ONERA é a utilização de dados de coeficientes 
aerodinâmicos estáticos com geometria similar e, se possível, com número de Reynolds 
próximo do alcançado na situação real nas pás da turbina. 
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5.5.2 Termos Derivativos da Velocidade 
Na forma original as equações diferenciais do modelo (Tran e Petot, [93]) 
apresentavam sua adimensionalização considerando o tempo característico (Eq.4.3) definido 
em função da velocidade de corrente livre, tornando-se desprezíveis os termos derivativos 
desta velocidade. Posteriormente o modelo foi apresentado (Petot [9]) considerando o 
tempo real (Eq.4.21) e incluindo nas equações a velocidade relativa do aerofólio W, porém 
sem considerar os termos derivativos de tal velocidade. Para avaliar tal contribuição é 
necessário reformular as equações. Para tanto definimos o tempo adimensional t e a 
velocidade adimensional W pelas expressões a seguir: 
W·- w - u 
00 
(5.17) 
A relação entre variação temporal de qualquer variável no sistema de equações e a 
sua forma adimensional é dada por: 
d() _ d() dr 
dt - dr dt 
d 2 () d 2() dr 2 
dt 2 - dr 2 dt 2 
(5.18) 
(5.19) 
Quando é incluída a variação temporal da velocidade, o termo drJdt é dado por: 
dr W t dW 
---+---
dt - b b dt (5.20) 
Finalmente o quadrado do termo (dtldt/ é dado por: 
(drJ
2 (WJ2 (t dW)2 W dW 
dt = b + b dt + 21 1)2 dt (5.21) 
Na forma original o modelo utiliza dtldt=b/W e (dtldti =(b!Wf, Os termos dados 
pelas Eq 5.20 e 5.21 poderão ser incluídos futuramente nas equações diferencias do 
modelo, estudando-se, desta forma, a contribuição dos mesmos e o comportamento das 
forças aerodinâmicas. 
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5.6 Validade do Modelo no Regime de Estollnicial 
O trabalho apresentado envolve a modelagem das forças aerodinâmicas em 
condições de estol dinâmico em TEEV. Este, manifesta-se de maneira intensa para altas 
amplitudes de oscilação do ângulo de ataque. Tal situação ocorre neste tipo de turbinas para 
baixa relação de velocidade À. O modelo foi restrito à análise de À entre 1.6 e 2.64 regime 
no qual apresentam-se as maiores dificuldades para a modelagem das forças, contando-se 
com dados experimentais para a sua validade. O modelo proposto e modificado mostrou um 
desempenho adequado em tais condições. 
Para valores maiores de À foi observado que mesmo sem utilizar urna modelagem 
do estol dinâmico os coeficientes estáticos de CL e Co podem ser utilizados para decrever o 
comportamento de tais forças de forma razoável (ver Fig.2.16 e Fig.2.16 para /...=4.10 ou 
Fig.2.19 e Fig.2.20 para À=3.86). Quando se tem modelado o fenômeno com os métodos 
MIT e Boing-Vertol os resultados melhoram, contudo existem dificuldades na modelagem 
da força normal na segunda semi-trajetória, sendo que a força tangencial é sub-estimada 
consideravelmente nesta mesma região (ver Fig.3.8 e Fig.3.9 para /...=4.10 e Fig.3.1 0 e 
Fig.3.1 1 para /...=3.86). 
Para verificar a validade do modelo proposto em tais condições (/...=4.1 O e /...=3.86) 
foram apresentados os resultados resumidos nas Fig.2.25 a Fig.2.28. Observa-se que as 
forças aerodinâmicas são modeladas de maneira satisfatória, porém existem dificuldades do 
modelo em descrever o comportamento na segunda semi-trajetória. Em relação aos efeitos 
de histerese, estes são bem reproduzidos tanto na forças normal como tangencial para os 
valores de À apresentados. Quando comparam-se estes resultados com aqueles obtidos com 
maiores amplitudes de oscilação do ângulo de ataque, verifica-se que o modelo apresenta 
um melhor desempenho nas condições de estol dinâmico intenso (ver Fig.5.18 e Fig.5.19). 
Urna análise comparativa entre o modelo e os modelos Boeing-Vertol e MIT mostram que 
o modelo proposto apresenta urna melhor performance da força tangencial. Dos resultados 
anteriormente analisados verifica-se que, mesmo lidando com oscilações pequenas, existe a 
manifestação de fenômenos que a modelagem não consegue prever. Isto requer um estudo 
teórico e experimental específico que escapa dos objetivos traçados no presente trabalho. 
A modificação dos parâmetros apresentados neste capítulo para aprimorar o 
modelo às condições de estol dinâmico intenso, não modificaram sensivelmente os 
resultados para baixo À, podendo ser utilizado indistintamente o modelo modificado ou o 
modelo original. Para }..>2.64 observa-se que a aproximação Fr FNsina. fornece resultados 
similares aos apresentados nas Fig.5.25 a Fig.5.28, podendo-se utilizar tal expressão como 
alternativa na simplificação do equacionamento. 
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Foram apresentadas diferentes metodologias que buscam a aproximação da 
modelagem do fenômeno de estol dinâmico em turbinas eólicas de eixo verticaL O trabalho 
culmina com a proposta de um modelo modificado para adequá-lo de maneira eficiente a 
tais condições. Contudo, as caracteristicas do escoamento apresentados no movimento da 
pá, em tais turbinas, são de urna alta complexidade fisica, dificultando a modelagem e 
permanecendo o fenômeno como um problema em aberto. Os resultados obtidos com o 
presente trabalho permitiram aproximar-se quantitativa e qualitativamente dos resultados 
experimentais de referência, fornecendo-se urna ferramenta computacional para sua 
aplicação em projetos de engenharia. 
6.1 Uso do Modelo de Vórtices Livres 
Trabalhamos inicialmente com o modelo de vórtices livres, verificando as 
facilidades e limitações do mesmo. Tal modelo é uma ferramenta computacional que pode 
ser utilizada para alta relação de velocidades, onde o ângulo de ataque não supera o estol 
estático, permanecendo seus coeficientes aerodinâmicos no domínio linear. Mesmo nestas 
condições, os resultados apresentados mostram divergências com os resultados 
experimentais na segunda semi-trajetória da pá, tanto na força normal como na força 
tangencial. Em condições de baixa relação de velocidades são alcançadas grandes 
amplitudes de oscilação, manifestando-se o fenômeno de estol dinâmico, requerendo-se a 
implementação de um método eficiente que permita obter as características dos coeficientes 
de sustentação e arrasto. No presente trabalho foram estudados como alternativa para a 
solução de tal problema os denominados modelos semi-empíricos. Sendo testadas duas 
geometrias de aerofólios, foi verificado que o modelo apresenta os melhores resultados 
quando se trabalha com a geometria similar à utilizada nos testes experimentais de 
referência. 
6.2 Modelos Semi-Empíricos 
A aplicação dos modelos semi-empmcos MIT e Boeing-Vertol mostram-se 
eficientes para a modelagem da força normal, falhando na tentativa de modelar os 
resultados da força tangencial. Ambos modelos apresentam deficiências na modelagem da 
força tangencial, acreditando-se que modificações na expressão do coeficiente de arrasto 
permitirão um aperfeiçoamento da mesma. Dificuldades para a implementação do modelo 
Indiciai impediram realizar urna comparação do seu comportamento aplicado às condições 
estudadas. 
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6.3 Modelo Proposto 
O modelo ONERA emprega uma metodologia de última geração, tendo a 
vantagem de equacionar os coeficientes aerodinâmicos estudados (sustentação e arrasto) 
com procedimentos semelhantes. Pode-se constatar as facilidades do modelo descrevendo 
os diferentes regimes de estol dinâmico manifestados em aerofólios em movimentos 
oscilatórios. Quando aplicado na sua forma original para o caso das TEEV foram 
detectadas limitações, provenientes das condições críticas alcançadas pelo ângulo de ataque. 
Tal problema levou ao estudo, no modelo, de diferentes parâmetros que possibilitaram uma 
melhor performance em tais condições. Entre eles, os mais significativos foram o tempo 
característico, a introdução do parâmetro de estol e a proposta de uma nova expressão para 
o arrasto. A aplicação do modelo com tais modificações permitiu seu uso para grandes 
amplitudes de oscilação em comparação com os dados experimentais de referência. 
6.3.1 Tempo Característico 
As equações diferenciais do modelo proposto utilizam o tempo adimensional 
r=Utlb, onde o termo b!U é definido como o tempo característico. Nos resultados 
apresentados foi verificada a influência deste termo propondo-se, inicialmente, a sua 
substituição pelo termo b/W, onde W é a velocidade relativa do aerofólio. Tal como foi 
mostrado no Cap.5, este parâmetro toma-se crítico para altas amplitudes de oscilação, com 
resultados insatisfatórios das forças aerodinâmicas para baixa relação de velocidades Â. 
Após diversos testes, verificou-se que o termo b!Wo, com Wo = U + RQ, é a expressão que 
melhor se ajusta para sua aplicação em TEEV. 
6.3.2 Coeficiente de Arrasto 
Os resultados apresentados mostram a importância, até agora pouco estudada, do 
equacionamento da força de arrasto como fator crítico. A carência de resultados 
experimentais deste coeficiente prejudicam a tentativa de definir melhor sua modelagem A 
análise comparativa de modelos foi baseada no coeficiente de arrasto, obtido indiretamente 
dos experimentais de referência. Foram estudados três equacionamentos do arrasto. Os 
resultados mostraram que tais expressões divergem dos dados experimentais. O modelo 
proposto, na forma original, superestima o coeficiente de arrasto, resultando em 
divergências acentuadas na força tangencial. Como alternativa foi proposta uma expressão 
do arrasto que permite uma melhor modelagem das forças aerodinâmicas. Contudo não 
podemos afirmar que tal expressão possa explicar a contribuição experimental do arrasto 
emTEEV. 
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6.3.3 Parâmetro de Estol Dinâmico 
A introdução do parâmetro de estol dinâmico foi um artificio encontrado para 
evitar que, em grandes amplitude de oscilação, as equações tomassem valores indesejados. 
Com tal expressão se diminuiu o efeito da primeira derivada do ângulo de ataque, 
possibilitando resultados satisfatórios em relação às forças aerodinâmicas para baixa relação 
de velocidades. 
6.3.4 O Modelo e os Coeficientes Estáticos 
Verifica-se influência significativa que tem a entrada e saída da região não-linear 
das curvas estáticas dos coeficientes aerodinâmicos nas equações diferenciais do modelo. 
Num determinado regime de escoamento esta região depende, principalmente, das 
características geométricas do aerofólio e do regime de escoamento. Portanto, divergências 
se manifestarão na modelagem, quando se utilizem curvas estáticas que não correpondam à 
geometria utilizada nos testes experimentais. 
6.4 Comentarios Finais 
• O modelo de vórtices livres é uma ferramenta computacional que permite obter o 
campo de escoamento em turbinas de eixo vertical de maneira adequada. O modelo 
apresenta dependência das curvas estáticas dos coeficientes de sustentação e arrasto para 
a obtenção das forças aerodinâmicas. Tal limitação impede a modelagem dos efeitos não-
estacionários em condições de estol dinâmico. Isto pode ser superado com uma 
adequada modelagem de tais coeficientes como, por exemplo, utilizando os modelos 
semi-empíricos apresentados, especialmente o modelo proposto. 
• Com as modificações realizadas, o modelo proposto permite uma modelagem 
adequada das forças aerodinâmicas em pás de turbinas eólicas de eixo vertical. 
• O modelo de arrasto apresentado é uma opção viável na aproximação do 
equacionamento da força tangencial. Existe, porém, a necessidade de contar com uma 
maior quantidade de dados experimentais que permitam uma verificação mais apurada de 
tal modelo. 
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6.5 Sugestões para Continuidade do Trabalho 
Diferentes atividades podem ser desenvolvidas com a finalidade de dar 
continuidade ao trabalho apresentado. Entre elas podemos citar: 
• Uso do modelo proposto junto aos modelos aerodinâmicos de TEEV, como o modelo de 
vórtices ou o modelo de mútiplos tubos de corrente, verificando-se a influência dos 
termos da velocidade relativa e ângulo de ataque. 
• Aplicação da equação do arrasto proposta junto a outros modelos semi-empíricos para 
estudar seu comportamento. 
• Estudo de outros parâmetros que podem constribuir na modelagem e que não foram 
considerados no presente trabalho tais como: i) efeito da curvatura do fluxo; ü) número 
de Reynols localizado; üi)perdas aerodinâmicas por elementos estruturais;iv) efeitos 
transientes da velocidade do vento. 
• Implementação computacional do modelo Indiciai e sua comparação com o modelo 
proposto nas condições em que se manifesta o fenômeno em TEEV. 
• Busca de novos resultados experimentais que permitam validar o modelo apresentado em 
outras condições de rotação da turbina. 
Pela complexidade do campo de escoamento em TEEV observa-se, através da 
literatura existente, que o fenômeno de estol dinâmico nas pás destas turbinas manifesta-se 
de maneira própria, sem contar até o momento com uma caracterização definitiva. Somente 
a continuidade das pesquisas experimentais permitirá fornecer informações para 
compreender melhor o fenômeno, possibilitando posteriormente a reformulação dos 
modelos semi-empíricos para adaptá-los a tais condições. 
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Apêndice- A 
AERODINÂMICA NÃO-ESTACIONÁRIA CLÁSSICA 
Nesta revisão coloca-se em forma resumida a conceituação básica e os métodos de 
solução fornecidos na literatura para análise não-estacionária de aerofólios em escoamento 
bidimensional e incompressível. Posteriormente apresentam-se as equações que podem 
descrever as forças aerodinâmicas em aerofólios oscilatórios e a aplicação da teoria clássica 
em pás de turbinas eólicas. 
Através da literatura observa-se que os primeiros esforços concentraram-se no 
estudo da solução não-estacionária de uma placa plana em movimento oscilatório. 
Posteriormente foram introduzidos outros efeitos como espessura e camber do aerofólio, 
tomando-se também importantes a influência do tipo de movimento e efeitos da camada 
limite. 
A motivação dos trabalhos preliminares provém dos problemas de aeroelasticidade 
onde se trabalha com estruturas flexíveis. As características dinâmicas envolvem aspectos 
complexos, como velocidades induzidas e distribuição de pressão no aerofólio dependentes 
do tempo ou da freqüência de oscilação. Um exemplo típico é o fenômeno de flutter, que é 
um problema de instabilidade por vibração autoexcitada originada pelas forças 
aerodinâmicas em função dos graus de liberdade, velocidades e acelerações. Este fenômeno 
pode ocorrer em asas de avião, pás de helicópteros e turbinas eólicas. 
A principal restrição da teoria clássica é que as equações são válidas para regime 
de escoamento potencial onde as considerações de linearidade podem ser aplicadas. A 
natureza oscilatória é restrita a pequenas amplitudes, sendo que a freqüência de oscilação 
pode alcançar uma ampla faixa de aplicação. 
Mostra-se que através de diferentes funções de admitância como as de 
Theodorsen, Wagner, Kussner e Sears, podem ser determinadas as características de 
movimentação oscilatória de aerofólios e flutuações de velocidade na forma de rajada súbita 
ou de natureza oscilatória. Segundo o tipo de movimento as equações manifestam-se 
dependentes do tempo ou da freqüência de oscilação, representadas adimensionalmente em 
função do comprimento característico e da velocidade de corrente livre. 
A aplicação da teoria clássica tem sido utilizada em pás de turbinas eólicas. 
Especificamente na análise de elementos de pá em turbinas eólicas de eixo vertical (TEEV), 
existem estudos considerando efeitos oscilatórios por movimentos de giro (pitch) e 
elevação (heave) pela função de Theodorsen. Pode-se também incluir efeitos de velocidade 
de perturbação, normal à corda, como sendo de natureza pulsativa e expressada em termos 
da função de Sears pela equivalência a uma rajada em movimento harmônico. 
ESCOLA De ENGENHARIA 
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A. 1 Conceituação Básica 
Denomina-se envergadura a distância entre extremos ou pontas de uma pá ou asa. 
O plano que divide em partes iguais a envergadura da pá denomina-se plano de simetria. Os 
termos aerofólio e perfil aerodinâmico têm neste trabalho o mesmo significado, 
correspondendo à geometria formada pela seção transversal de uma pá cortada por um 
plano paralelo ao plano de simetria. Corda é a linha reta que une os pontos extremos do 
aerofólio. Linha de camber é a linha que divide em partes iguais as curvas superior e 
inferior que formam o aerofólio. 
Quando um aerofólio, de corda c, encontra-se submerso numa corrente de fluido 
viscoso, com uma certa velocidade de corrente livre U co, este aerofólio apresentará uma 
força aerodinâmica cuja magnitude varia conforme o ângulo de ataque a . Tal ângulo é 
formado entre a direção da velocidade U co, e o eixo de referência, denominado linha da 
corda. Num fluido viscoso a força aerodinâmica apresenta duas componentes: uma força 
(de pressão) normal à superfície do corpo e uma força (de atrito) tangencial à superfície do 
mesmo. Quando a velocidade da corrente livre é muito menor que a velocidade de 
propagação do som, a variação da massa especifica causada pelo movimento do corpo no 
fluido é pequena e pode-se considerar o escoamento como incompressível. Em certas 
condições, os efeitos da viscosidade podem ser levados em conta somente numa fina 
camada próxima da superfície do aerofólio, denominada camada limite. Fora desta camada 
o fluido pode ser considerado como não viscoso. Um fluido não viscoso e incompressível é 
denominado fluido perfeito ou ideal. 
A força de sustentação L, atua perpendicularmente à direção do movimento, sendo 
representada de maneira adimensional pelo coeficiente de sustentação, definido como: 
L 
CL = 1 
2 pU~S 
(A.l) 
onde p é a massa específica do fluido, U »» a velocidade de corrente livre e S a superfície da 
pá. 
A força de arrasto D atua na direção do movimento e é adimensionalmente 
representada pelo coeficiente de arrasto: 
(A.2) 
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O momento da força aerodinâmica em torno de um eixo perpendicular ao plano de 
simetria é denominado momento de giro (pitch), considerado positivo quando tende a 
levantar o bordo de ataque do aerofólio. Adimensionalmente é representado pelo 
coeficiente de momento de giro, definido como: 
M 
eM= 1 
- p U 2S c 2 co 
(A.3) 
De acordo com a teoria de aerofólios finos [38] em regime bidimensional 
incompressível o centro de pressão da sustentação é localizada a V4 da corda a partir do 
bordo de ataque, denominado-se centro aerodinâmico. Se C,,1 é determinado em torno do 
centro aerodinâmico (denotado como Cuc14 ou CMo), este pode ser dado em função de CL 
na forma: 
(A.4) 
Num escoamento subsônico o centro de pressão se mantém em c/4, porém num 
escoamento supersônico este move-se próximo ao meio da corda. Os coeficientes 
aerodinâmicos CL, Co, eM, são função do ângulo de ataque, formato do aerofólio e dos 
seguintes parâmetros adimensionais: 
Uoo c 
a) Número de Reynolds: Re = --
v 
onde v é a viscosidade cinemática do fluido. 
b) Número de Mach: 
onde a é a velocidade do som local. 
c) Freqüência reduzida: 









onde w é a freqüência angular de oscilação da pá e a corda media é dada por b=c/2. 
Em escoamento permanente de um fluido incompressível CL, Co e CM dependem 
somente de Re, a, e do formato do aerofólio. 
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A. 1.1 Comportamento linear da sustentação 
Quando a é pequeno, CL apresenta um aumento linear em função de a . A 
constante proporcional é chamada de inclinação da curva de sustentação, CLa=dCJda. Na 
teoria de aerofólios finos em escoamento bidimensional e incompressível demostra-se que 
CLa=2n, e a sustentação nesta região linear pode ser representada como: 
(A.8) 
Quando se aumenta o ângulo de ataque até exceder um certo ângulo crítico, a 
sustentação alcança seu valor máximo caindo posteriormente, mesmo aumentando a . Diz-se 
então que o aerofólio perde sustentação quando excede o ângulo crítico, denominado 
ângulo de estol estático Ues· Abbott e Doenhoff [54] apresentam uma vasta quantidade de 
aerofólios com as características experimentais de CL, Co e Cu da família NACA. 
A.2 Aerofólios em Movimento Oscilatório 
A.2.l Abordagem clássica do problema 
Considera-se basicamente um aerofólio em escoamento bidimensional e 
incompressível. A este movimento é imposta uma oscilação harmônica de amplitude 
infinitesimal. O tratamento clássico [38] considera o problema limitado ao regime linear, 
utilizando o principio de superposição das soluções particulares para gerar solução geral . 
Por exemplo, a solução de um aerofólio oscilatório com certo ângulo de ataque pode ser 
obtida pela superposição de duas soluções: i) uma solução não-estacionária de um aerofólio 
oscilando com espessura nula e camber nulo para a=O; ii) outra solução estacionária de um 
aerofólio com espessura e camber para o ângulo de ataque dado. 
Em aerodinâmica as equações fundamentais são essencialmente não-lineares, de tal 
forma que o princípio de superposição pode ser válido somente em alguns casos. Contudo, 
na teoria de aerofólios, considera-se que a perturbação no fluido devido à presença de um 
aerofólio é infinitesimal, isto é, a velocidade induzida pelo corpo sólido é infinitesimal em 
comparação com a velocidade da corrente não perturbada (corrente livre), de tal forma que 
as equações podem ser linearizadas. Em tal situação pode ser aplicado o princípio de 
superposição. 
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A.2.2 Aspectos Históricos 
Segundo Fung [38], o primeiro cálculo numérico de forças aerodinâmicas para 
uma placa plana, em movimento oscilatório harmônico em escoamento bidimensional, foi 
realizado em 1922 por Birnbaum em sua tese em Gottingen, Alemanha. A partir da teoria 
de vórtices de contorno de Prandlt finalizada em 1928, Ackermann determina a sustentação 
num aerofólio em escoamento estacionário. Posteriormente, Birnbaum estende o conceito 
de Ackermann para aerofólio não-estacionário (ver Ref 13 .2 e Ref 13.3 apud Fung (38]), 
obtendo resultados para freqüência reduzida até /r-0.12. Na mesma época, Wagner (ver 
Ref 15.30 apud Fung.(38]) investiga as forças aerodinâmicas atuando num corpo que se 
move bruscamente a partir de uma posição estacionária para uma velocidade constante. 
Em 1929 Glauert (ver Ref15.23 e 13 .14 apud Fung [38]), baseado no método de 
Wagner, publica dados de forças e momento atuando num corpo cilíndrico devido a 
movimento arbitrário e os coeficientes aerodinâmicos de uma asa oscilatória até k=O.S. No 
mesmo ano Kussner (Ref. 5.28 apud Fung (38]) estende o método de Birnbaum para obter 
coeficientes aerodinâmicos até k= 1. 5. 
Em 1934 Theodorsen [80] publica a solução exata de uma asa com extensão (flap) 
em oscilação harmônica. A partir disto amplia-se ilimitadamente a faixa de k. 
Posteriormente novas contribuições foram feitas por pesquisadores de renome, entre eles: 
Cicala P., Kussner H.G., Karman Th. Von, Sears W.R., Dietze W.P., Jones R.T. , Biot M.A. 
Detalhes destas contribuições são encontradas em Fung [38]. 
A.3 Parâmetros Básicos em Aerodinâmica Não-Estacionária 
A.3.1 Freqüência Reduzida 
A freqüência reduzida (Eq.A.7) é um dos parâmetros mais significativos nos 
fenômenos não-estacionários em aerofólios. Pode ser considerado como o parâmetro que 
relaciona o tempo adimensional necessário para convecção dos vórtices desde o aerofólio 
para a esteira. 
Uma interpretação de k é dado por Von Karman (ver Fung (38]). Considera-se que 
quando ocorre uma perturbação na proximidade do aerofólio (ver Fig. A.l ), o fluido sob a 
influência de tal perturbação move-se a jusante da corrente com velocidade U «· Assumindo 
que a freqüência de oscilação de tal perturbação OJ, é igual à do corpo. O espaço percorrido 
pela perturbação ou "comprimento de onda" é dado como lp=27t U ai OJ. A razão entre o 
comprimento característico do corpo c, e o comprimento de onda lp, é dado por: 
C C áJC k 
zp - 21r u«J 1 w - 21r u«J 1r (A.9) 
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Desta forma, k pode representar uma razão proporcional entre o comprimento 
característico do corpo (corda) e o comprimento da onda de perturbação. A relação entre k 
e a esteira de vórtices também pode ser analisada explicitando lp a partir da Eq.A.9: 
I 
_ 2;rU <» 
p - k (A. lO) 
Observa-se então que, para um determinado aerofólio, a modificação da freqüência 
de oscilação altera a distância entre vórtices da esteira. 
A.3.2 Movimento Oscilatório 
Os elementos de pás atuam como parte de um sistema flexível, tendo diferentes 
graus de liberdade. Numa análise bidimensional, o movimento oscilatório do aerofólio pode 
dar-se devido à torção (giro) ou devido à flexão (elevação) da pá. Estes são movimentos 
básicos estudados em aerodinâmica não-estacionária. Tal fenômeno provoca uma 
modificação no ângulo de ataque induzindo forças aerodinâmicas diferentes às condições 
estáticas. Acrescentam-se forças não-circulatórias, originadas pela própria movimentação 
do aerofólio, denominadas forças virtuais ou de massa aparente. 
Considerando um aerofólio imerso num escoamento pode-se expressar a variação 
senoidal da incidência no tempo em torno de um ângulo médio na forma: 
(A. li) 
onde Um é o ângulo de incidência médio e CX.a a amplitude do movimento. O tempo t, é 
adimensionalizado pelo termo b/U «» que representa o tempo de percurso da metade da 
corda do aerofólio à velocidade U ce. 
(A.12) 
substituindo t na forma adimensional, a expressão da incidência é dada por: 
(A.l3) 
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Figura A.l Aerofólio em movimento oscilatório 
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Figura A.2 Placa plana em movimento oscilatório 
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A.4 Solução de Theodorsen 
Theodorsen [80) contribui como p10ne1ro na teoria de aerodinâmica não-
estacionária, deduzindo as equações para escoamento potencial incompreensível num 
aerofólio fino (placa plana) com pequenas oscilações em tomo do ângulo médio nulo 
(cx..n=0°) e movimento vertical harmônico. O método utilizado faz parte da teoria clássica 
não-estacionária, encontrada de forma detalhada no próprio trabalho de Theodorsen [80], 
em textos como o de Bisplinghoff et al . [90) e Fung [38] ou na revisão de Yates[103]. 
No método de Theodorsen, a distribuição da pressão sobre o aerofólio é obtida por 
um sistema de potencial de velocidades provenientes do escoamento retilíneo (termo de 
circulação) e representação dos termos fonte e sumidouro. As equações são obtidas pela 
integração da distribuição de pressão sobre o aerofólio sujeito a um movimento específico. 
A mudança da circulação no bordo de fuga é satisfeita aplicando a condição de Kutta. 
Na Fig A.2 representa-se o aerofólio, onde U é a velocidade de corrente livre, b a 
semi-corda do aerofólio. Considera-se movimentação vertical de levantamento h, e uma 
oscilação com ângulo de giro e, em tomo do eixo situado a distância "ab" do centro (corda 
média) do aerofólio. 
A.4.1 Sustentação 
Os termos destas equações são de dois tipos: de origem circulatória e não 
circulatórias. O termo de natureza circulatória, Lc, produz emissão de vórtices no bordo de 
fuga, formando uma fina esteira. Caracterizam-se por estar afetados pela função de 
Theodorsen, C(k) . Os termos de natureza não circulatórias, L;.;c, (denominados forças de 
massa aparente) são originados pelo movimento de giro (pitch) ou elevação (heaving) não 
produzindo efeitos de esteira. 
Na Tab.A.l apresenta-se um resumo destas o forças, assim como o ponto de ação 
das mesmas e o braço empregado no cálculo do momento em tomo do eixo. 
Tabela A. I Termos da Sustentação 
Força de sustentação Expressão Ponto de ação Braço do 
LNcJ 1rollUB 314c bfl/2-al 
LNc2 7rpll h J/2c ab 
LNc3 1rpllaB 112c ab 
L c 1rp/;UwC(k) J/4c {a+l/2b) 
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A sustentação no sistema é dada finalmente pela contribuição dos termos de 
origem circulatória e não-circulatórias: 
L= pb2 ;r( U () +h- bali) + 2;rpUbc( k )( U (}+h+ b(~ - a )B) 
(A. l4) 
Outra representação mais compacta do termo circulatório da sustentação pode ser 
dado (Theodorsen [80]) em função da velocidade vertical de perturbação w, atuando em 3/.t 
da corda a partir do bordo de ataque: 
Lc = 2;r pU bwC(k) 
(A. IS) 




A função de Theodorsen, C(k) , é uma expressão complexa dada em função da 
freqüência reduzida: 
C(k) = F(k) + iG(k) (A.I6) 
As Fig. A.3a e AJb mostram as funções F(k) e -G(k) . O termo F{k) representa a 
deficiência da sustentação devida ao movimento oscilatório e o termo iG(k) representa o 
atraso de fase entre o movimento oscilatório e a resultante força aerodinâmica. Uma 
aproximação para F(k) e G(k) é dada por McKinney é DeLaurier [ 1 05] na forma: 
(A.l7.a) 
(A.l7.b) 
com C1 = 0.5AI(A +2.32) e C2 = 0.181 + 0.7772/A, onde A(aspect ratio) =b2 IS, onde b é a 
envergadura da pá e S é a área da mesma. 
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Figura A.3 Função de Theodorsen C(k)=F(k)+iG(k) 
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A.4.2 Momento em torno do eixo de giro 
Levando em consideração os componentes da sustentação Lx e L1.:c e o respectivo 
braço de ação, obtém-se o momento em tomo do eixo de giro: 
(A.I8) 
observa-se que no momento de giro é também incluído um termo que representa o 
momento de inércia aparente multiplicado pela aceleração angular: 
(A.l9) 
Tal termo reflete os efeitos inerciais de um cilindro de ar circunscrevendo o 
aerofólio. 
As equações anteriores podem ser verificadas num aerofólio sem movimento de 
giro e com velocidade de translação vertical em regime permanente. Nesta configuração 
tem-se que F(k}=l e G{k)=O, reduzindo-se as equações a forma: 
(A.20) 
(A.21) 
onde a. = e + h!U é o ângulo de ataque. Estas equações são a solução clássica para 
sustentação e momento de um aerofólio fino. 
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A.4.3 Outras funções de admitância 
A solução do fluxo bidimensional num aerofólio em movimento oscilatório com 
pequenas perturbações pode envolver outras funções de admitância. A aplicação destas 
funções pode ser encontrada em detalhes em Bisplinghoff et al. [90] e Fung [38], sendo que 
as mais importantes são: 
• a) Função de Wagner: para aerofólio em avanço horizontal com mudança do ângulo 
de ataque. 
• b) Função de Kussner: para aerofólio penetrando numa forte rajada. 
• c) Função de Sears: para aerofólio estacionário numa rajada de natureza oscilatória. 
A.4.3.1 Função de Wagner 
A função de Wagner (ou função Indiciai) é utilizada na determinação do termo 
circulatório da sustentação para um aerofólio submetido a regime transiente em translação 
linear na forma: 
L= 2;cpUbw~r) 
(A.22) 
<IX r) = O para r < O 
onde <l>('r) é chamada função de Wagner e 't é o tempo adimensional característico -r=Utlb. 
A função de Wagner representa o crescimento da circulação em tomo de um aerofólio pelo 
aumento súbito da velocidade de perturbação vertical devido à variação de a. Considera-se 
w uniforme sobre o aerofólio: w=Usina t::::(}a.; 
Expressões aproximadas da função de Wagner para -r > O, foram obtidas por 
diversos autores. Bisplinghoff et al. [90] apresentam a forma genérica da função de Wagner: 
(A.23) 
onde os coeficientes a; e b; da equação são tabelados para diferentes números Mach. 
Especificamente para M=O a função de Wagner é dada por: 
<fXk) = 1- O.l65e-{).0455r _ 0.335e-O.JJ5r (A.24) 
APÊNDICE A: Aerodinâmica Não-Estacionária Clássica A- 14 
A.4.3.2 Função de Kussner 
A representação do termo circulatório da sustentação, devido a uma forte rajada, é 
dada por: 
L = 2n pU bw\}1( r) (A.25) 
onde'I'('t) é a Função de Kussner, que tem uma forma genérica similar à da função de 
Wagner, modificada somente pelos seus coeficientes a ; e b,. A aproximação para M=D é 
dada por: 
\}l(k) = 1- o.se-O.!Jr - ose-r (A.26) 
A Fig.A.4 mostra as curvas que representam as funções de Wagner (<I>) e Kussner 
('I') obtidas com as Eq.A.24 e Eq.A.26. 
A.4.3.3 Função de Sears 
Esta função deduzida por Sears [ 1 04] é utilizada na determinação da sustentação 
de origem circulatória, num aerofólio imerso numa corrente com velocidade uniforme U, 
entrando numa rajada senoidal. Isto pode dar -se, por exemplo, numa região de turbulência 
com velocidade de rajada vertical oscilatória na forma: 
(A.27) 
onde W 0 é a amplitude (constante), m=2;r(}llp a freqüência com que a onda passa qualquer 
ponto do aerofólio, sendo lp o comprimento desta onda. S(k) é a Função de Sears, dada 
por: 
(A.28) 
onde }0 e J1 são as funções de Bessel, C(k) é a função de Theodorsen C(k) = F(k) + 
iG(k) . A função de Sears mostrada na Fig.A.S pode ser aproximada pela expressão: 
S(k)2 - a+ k 
- a+ (;ra + l)k + 2;rk 2 
(A.29) 
com a=O.l811. 
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A sustentação é finalmente determinada como: 
(A.30) 
A.4.3.4. Contribuições ao modelo clássico 
A principal preocupação dos pesquisadores em trabalhos posteriores para a 
melhoria do modelo clássico referem-se aos efeitos de espessura, camber, incidências 
médias, amplitude de oscilação, espessura de deslocamento da camada limite e 
confinamento do escoamento. 
O efeito de espessura do perfil é analisado teoricamente por Kussner em 1964 
[106] e por Van de Vooren e Van de Vel [107]. Posteriormente McCroskey [108] amplia o 
método de superposição analisando os efeitos não-estacionários num aerofólio oscilatório 
com espessura e camber. Conclui-se no trabalho que os gradientes de pressão no bordo de 
ataque podem explicar o atraso não-estacionário da separação da camada limite quando esta 
não interage significativamente com o fluxo principal. 
A.5 Aplicação da Teoria Clássica em Turbinas Eólicas 
A.5.1 Turbinas eólicas de eixo horizontal 
A teoria não-estacionária em pás de turbinas eólicas de eixo horizontal é uma 
continuidade da aplicação das equações da teoria clássica em asas rotativas. 
Especificamente em pás de helicópteros, tem sido estudada por muitos anos. Por exemplo 
Gormont [79] faz uso da teoria clássica no regime linear utilizando as carateristicas estáticas 
de aerofólios bidimensionais e uma extensão do modelo de Theodorsen pela formulação da 
histerese baseada em testes experimentais com aerofólios em movimento oscilatórios. 
Introduz-se também nesse estudo efeitos não lineares e tridimensionais. 
As caraterísticas não-estacionária e bidimensional de pás de turbinas eólicas são 
fornecidas por Oye [109]. Diferentemente da análise de Theodorsen, faz uso direto do 
conceito de velocidade induzida e da representação de Glauert (ver Ref.[90]) para os 
vórtices. A complementação das equações de Oye [ 1 09] correspondem ao termo de força 
de arrasto e à inclusão de um movimento na direção x como representado na Fig.A.2. A 
movimentação oscilatória é dada por: 
(A.31) 
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w = U a - .X a 0 + i + b( 1 I 2 - a)á 
(A.35) 
w = U á - i a 0 + z + b( 1 I 2 - a) d 
A.5.2 Turbinas eólicas de eixo vertical 
Kimura et al. [ 11 O] fornecem a representação da sustentação não-estacionária, 
baseada na teoria clássica para uma TEEV. Considera-se a turbina girando com velocidade 
angular n, varrendo um ângulo azimutal !fFilt, em tomo do eixo de rotação numa corrente 
uniforme U e um campo de velocidade induzida u. Os componentes da velocidade do 
elemento de um referencial fixo (Fig.A.6) são dadas por: 
(A.36) 
O primeiro termo do vetor velocidade fornece os componentes da velocidade do 
vento, o segundo, a velocidade rotacional e o terceiro os componentes da velocidade 
induzida. 
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Figura A.6 Esquema de turbina eólica de eixo vertical 
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Também podem ser definidas a velocidade tangencial, Wr, a velocidade normal, 
WN, e a resultante W, pelas seguintes expressões: 
Wr = U COS lj/+OR + Ur 
111;v = Usin lj/- uN 
w = -JWo2 + W,2 T N 
O ângulo de ataque do elemento de pá é dado por: 
a = q; + (} + a; 
(A.37) 
(A.38) 
onde rp é o ângulo de afluxo entre os componentes W.v e Wr;, e é o ângulo de giro (pitch) 
e <Xi é o ângulo de ataque induzido. 
(A.39) 
Na sua análise Kimura et al.[ll O] seguem a prática adotada na indústria de 
helicópteros onde se considera para e uma solução em série de Fourier. ec, é o ângulo de 
giro de controle cíclico e ea representa o ângulo de giro fixo. 
A aplicação da teoria clássica é baseada na análise de À, parâmetro que relaciona as 
velocidades rotacional e de corrente livre (À=ilR!Uoo). Quando a turbina opera com alto 
valor de À, o máximo ângulo de ataque numa revolução não excede o ângulo de estol 
estático do aerofólio, permanecendo o regime restrito ao domínio linear. O movimento de 
um elemento de pá é então aproximado pela teoria não-estacionária clássica. Considera-se 
que o aerofólio avança na sua trajetória tendo movimentos oscilatórios em giro (pitch), 
levante (heave) e penetrando dentro de um campo de velocidades verticais com pulsação 
simílar a uma rajada. 
Quando a velocidade de pulsação é suficientemente pequena comparada com a 
velocidade de avanço da pá, os efeitos não-estacionários são limítados àqueles causados 
pelos movimentos de giro e levante e pela velocidade de perturbação induzida up, sendo 
expressos em termos da função de Theodorsen C(k) e função de Sears S(k). Os termos de 
sustentação por circulação e não circulatório são dados por unidade de envergadura de pá 
como: 




O coeficiente de sustentação no domínio linear pode ser dado como CL =2;ra ou 
determinado a partir de testes experimentais para aerofólios em condições estáticas. 
A freqüência reduzida é aproximada [ 14] por: 
(A.41) 
muitas das TEEV em operação têm uma freqüência reduzida em torno de /r-0 .05. Em tais 
condições, o baixo valor de k significa que os efeitos não-estacionários são fracos. 
Outro aspecto importante a ressaltar é que a freqüência reduzida, definida pela 
Eq.A.41 , é dependente da solidez cr, parâmetro característico de turbinas eólicas e definida 
como a relação entre a área varrida pela turbina e a área das pás cr=Nc/2R, onde N é o 
número de pás. 
A.5.3 Importância da teoria clássica para turbinas eólicas 
Se observa que a introdução do modelo clássico em TEEV é válida quando a 
turbina opera com alta relação de velocidades (entre a velocidade rotacional e velocidade de 
corrente livre). Nestas condições, o ângulo de ataque não ultrapassa o ângulo de ataque 
crítico do aerofólio. Desta forma as forças aerodinâmicas permanecem com características 
lineares. 
Sintetizando, podemos dizer que existe uma teoria capaz de descrever as 
características não-estacionárias de aerofólios em movimentos oscilatórios de pequena 
amplitude e que pode ser aplicada na análise de pás em movimento cíclico rotacional, como 
é o caso das TEEV. Nestas turbinas, a relação entre a relação de velocidades À. surge como 
fator delirnitante na utilização da teoria clássica. 
APÊNDICE B: Fenômeno de Estol Dinâmico 
Apêndice- B 
FENÔMENO DE ESTOL DINÂMICO 
8- 1 
APÊNDICE B: Fenômeno de Estol Dinâmico B- 2 
Apêndice B 
FENÔMENO DE ESTOL DINÂMICO 
8.1 Características do Fenômeno 
Num aerofólio em condições não-estacioárias, com vanaçoes acentuadas no 
ângulo de ataque, podem ocorrer fenômenos provenientes de efeitos viscosos como a 
separação da camada limite e desprendimento de vórtices. Isto resulta num atraso temporal 
dos efeitos lineares ocorridos nas condições estáticas, aumentando consideravelmente as 
forças aerodinâmicas, envolvendo também efeitos de histerese. O fenômeno é denominado 
estol dinâmico e apresenta-se em pás de helicópteros, pás de turbomáquinas, turbinas 
eólicas, e em asas de avião. O ângulo crítico é denominado ângulo de estol dinâmico para 
diferenciar do ângulo de estol estático ocorrido em condições estacionárias. Em muitos 
casos este fenômeno é o fator predominante na limitação estrutural do sistema. Os 
primeiros estudos do fenômeno foram identificados em pás de helicópteros, onde os 
investigadores tentavam, sem sucesso, predizer a performance aerodinâmica utilizando as 
teorias potenciais convencionais. 
Trabalhos experimentais para análise de estol dinâmico têm sido realizados 
utilizando diversas técnicas, incluindo visualização de fluxo, medições com anemômetro de 
fio quente e sensores de pressão. Tem-se estabelecido (Ref [111],[112],[1 13]) que o fator 
predominante no estol dinâmico é a perturbação do escoamento por emissão de um forte 
vórtice a partir do bordo de ataque. Este vórtice passa sobre a superficie do aerofólio, 
deformando a distribuição de pressão e produzindo forças transientes e momentos que são 
fundamentalmente diferentes dos encontrados em condições de escoamento em regime 
permanente. Se estima que o vórtice se desloca com uma velocidade de 30% a 40% da 
velocidade de corrente livre. 
Propõe-se inicialmente [ 113] que o processo começa com a rápida explosão de 
uma bolha formada no bordo de ataque, provocando separação laminar. Posteriormente, 
McCroskey et al.[112] realizam investigações com objetivos de determinar onde e quando 
inicia a separação da camada limite e qual o mecanismo que alimenta o vórtice do bordo de 
fuga. O resultado mais significativo destas investigações mostra que a formação e explosão 
de uma bolha no bordo de ataque é um caso especial e não um fenômeno genérico em estol 
dinâmico. Indica-se que a emissão de vórtice e sua intensidade parecem ser alimentados pela 
separação abrupta da camada limite turbulenta e não pela formação da bolha típica de 
escoamentos em regime laminar. 
Trataremos aqui, a descrição do fenômeno de estol dinâmico, baseados 
principalmente no trabalho de McCroskey [61 ], que fornece um completo estudo do 
mesmo. São revisados os diferentes tipos de regimes de escoamento e a importância dos 
principais parâmetros envolvidos no fenômeno. Posteriormente se realiza uma revisão do 
fenômeno de estol dinâmico em TEEV, mostrando-se, através de um resumo de ensaios 
experimentais, as características próprias do fenômeno nestas turbinas. 
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Num perfil aerodinâmico fixo, com elevado ângulo de incidência, o escoamento 
apresenta-se muito diferente do comportamento num perfil em movimento oscilatório que 
alcance o mesmo ângulo. Diversos estudos experimentais realizados para o caso de 
aerofólios em movimento oscilatório senoidal, têm mostrado que as principais 
características não-estacionárias manifestadas são: 
• Efeitos de histerese amplificando-se as curvas das forças aerodinâmicas ( CL, Co, 
Cu), sendo estas função do ângulo de incidência instantâneo a(t). 
• V ai ores máximos de CL, Co, CM, podem exceder consideravelmente aos 
apresentados no regime estático, com um comportamento qualitativamente 
diferente. 
8.2 Parâmetros de Estol Dinâmico 
Na Tabela B. l (de Ref[61]) apresentam-se um resumo dos principais parâmetros 
estudados para verificação da influência no fenômeno de estol dinâmico . 
Tabela B.l Parâmetros estudados em estol dinâmico 
Parâmetro Efeito 
Freqüência reduzida grande 
Angulo médio grande 
e amplitude de oscilação 
Número de Mach pequeno para Mo<0.2 
Número de Reynolds pequeno se Mo é pequeno 
Formato do aerofólio grande em alguns casos 
Tipo de movimento pouco estudado 
Efeitos tridimensionais pouco estudado 
8 .3 Estol Dinâmico Num Ciclo de Oscilação 
As principais fases do fenômeno ocorridas num ciclo de oscilação são mostradas 
qualitativamente e quantitativamente na Fig.B. l , correspondendo ao caso especifico de um 
perfil NACA 0012, oscilando com freqüência reduzida k=0.15 e Re=2.5xl06. Cabe ressaltar 
que nem sempre se manifestam todos estes fenômenos e nem da mesma forma. Eles 
dependem da natureza do movimento oscilatório, do tipo de aerofólio e do regime de 
escoamento considerado. 
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8.3.1 Etapas Básicas Num Ciclo 
i) Formação do vórtice: Num primeiro momento (etapa "a" da Fig.B.l ) quando o 
ângulo de ataque aumenta e supera o ângulo estático a sustentação cresce em forma 
linear. Se apresenta um recuo da camada limite e surgimento de fluxo reverso dentro 
da mesma, porém, sem grandes mudanças no fluxo externo, pelo qual as forças e 
momento aerodinâmicos parecem uma extrapolação linear do regime normal sem 
separação. Inicia a formação de um vórtice. 
ii) Desprendimento e movimento do vórtice: Uma segunda fase (etapa "b" e "c" da 
Fig.B. 1) é identificada pela reorganização do fluxo externo na camada limite. 
Observa-se uma forte separação desenvolvendo-se na parte dianteira do aerofólio, 
associada com a emissão de um vórtice concentrado. A movimentação do vórtice ao 
longo da superficie do aerofólio produz um aumento continuo da força de 
sustentação. Contudo, se produzem fortes mudanças na configuração do momento 
de giro (pitch) devido à redistribuição da pressão ao longo do aerofólio . 
iii) Abandono do vórtice no bordo de fuga: Na movimentação do vórtice (etapas c-d 
da Fig.B.l) em direção do bordo de fuga se atinge a sustentação máxima, a qual não 
coincide com o momento máximo, que ocorre posteriormente quando o vórtice 
alcança o bordo de fuga, antes de ocorrer o descolamento pleno da camada limite. 
iv)Reacondicionamento do fluxo: Após o vórtice abandonar o bordo de fuga (etapa 
"e" da Fig.B. l ), se inicia a etapa do descolamento da camada limite plenamente 
desenvolvida. Manifesta-se a fase em que o fluxo se reacondiciona (etapa "f ') a 
partir do bordo de ataque, voltando a um escoamento sem separação. Nesta etapa, 
forças e momentos voltam a adquirir os valores observados no regime estacionário. 
8 .3.2 Resumo do Fenômeno num Ciclo 
Efeito na sustentação e momento: 
(a) -Se excede o estol estático 
-Faixa de extrapolação linear 
(b) -Divergência nos valores do momento 
-Aumento de CL devido ao aumento do vórtice 
( c-d) -Máxima sustentação e rápido decaimento 
-Momento máximo 
(d) -Reacondicionamento para faixa linear. 
Estrutura do fluxo: 
(a) -Fluxo reverso na camada limite 
-Formação de vórtice 
(b) -Desprendimento e avanço vórtice sobre a superficie do aerofólio. 
(c) -Vórtice passa no bordo de fuga 
-Estol plenamente desenvolvido 
(d) -Reacondicionamento da camada limite e fluxo externo. 
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8.4 Regimes de Estol Dinâmico 
A importância do ângulo de ataque máximo, <X.ma.x, é mostrado no trabalho de 
McCroskey et al. [112] no qual se definem quatro importantes regimes de interação 
potencial-viscosa para aerofólios oscilatórios: 
I Regime linear 
li Estol dinâmico inicial 
ill Estol dinâmico superficial 
IV Estol dinâmico intenso 
O primeiro regime pode ser estudado apartir da Fig.B.2a. Nestas condições 
( <X.max= 11 °), praticamente não existe separação e os efeitos viscosos são pequenos. Quando 
ama.x é aumentado para 14°, (Fig.B.2b) ocorre uma leve separação durante uma pequena 
fração do ciclo, deformando-se o loop de histerese da distribuição de pressão, modificando 
desta forma as características dos coeficientes aerodinâmicos. Esta regime representa o caso 
limite da máxima sustentação que pode ser obtida sem prejudicar os resultados do 
coeficiente de arrasto e de momento. 
Um aumento adicional de <X.max para 15° (Fig.B.2c) produz um aumento na 
intensidade e duração do fenômeno de separação, este tipo de interação potencial-viscosa 
produz o denominado estol dinâmico superficial. Qualquer aumento adicional de <X.max 
(Fig.B.2d) leva ao regime de estol dinâmico intenso, que apresenta uma grande zona 
viscosa sobre a totalidade da superficie superior do aerofólio durante uma grande fração do 
ciclo. 
8.4.1 Regime Linear 
Neste regime (Fig.B.2a) os efeitos viscosos são confinados a uma fina camada 
limite. Efeitos básicos de oscilação podem ser derivados a partir da teoria não-estacionária 
de aerofólios de espessura fina. Contudo, torna-se difícil predizer efeitos provenientes de: 
espessura e camber do aerofólio, grande amplitude de oscilação e camada limite. 
8.4.2 Esta/ Dinâmico Inicial 
Para propósitos de modelamento matemático, os regimes linear e estol inicial são 
similares, já que em ambos a camada viscosa permanece relativamente fina. No entanto, o 
desafio do modelamento matemático é maior, pois a magnitude da iteração potencial-
viscosa aumenta rapidamente com pequenos aumentos de Umax no regime de estol inicial. 
Além disso, dependendo da geometria do aerofólio e do número de Mach, a extensão da 
separação do escoamento pode aumentar ou diminuir com o decréscimo de k, onde os 
efeitos viscosos tendem a ser anulados pelos efeitos não-estacionários da região linear. 
Como resultante deste fatores, o regime de estol inicial (Fig.B.2b) é um importante nexo 
entre os domínios linear (antes do estol) e estol superficial. 
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8.4.3 Estol Dinâmico Superficial 
O descolamento (não-estacionário) superficial da camada limite (Fig.B.2c) 
preserva muitas das características de um descolamento estacionário, uma queda da 
sustentação, um crescimento significativo do arrasto e uma curva descendente de Cu.. Os 
efeitos não-estacionários causam uma histerese crescente na evolução das forças 
aerodinâmicas e do amortecimento aerodinâmico negativo os quais são significativos neste 
regime. A região de separação é aproximadamente da ordem de grandeza da espessura do 
aerofólio, tendo um crescimento maior que no caso do escoamento estacionário. 
O comportamento qualitativo do descolamento é muito sensível à forma do 
aerofólio, freqüência reduzida e número de Mach. O comportamento quantitativo está 
estreitamente ligado às características do descolamento da camada limite no bordo de 
ataque e no bordo de fuga. Estas caraterísticas dependem de ama.~, k, M. 
8 .4.4 Estol Dinâmico Intenso 
Indica-se (McCroskey [ 61 ]), que uma combinação de grandes amplitudes de 
oscilação e grandes ângulos máximos, são fatores indispensáveis para o desenvolvimento do 
descolamento intenso (Ver Fig. B.2d). Nestas condições, e se o número de Mach for muito 
pequeno (de modo que as ondas de choque não se produzam no bordo de ataque) as 
características qualitativas do escoamento são relativamente insensíveis ao tipo de perfil e 
número de Reynolds. 
O descolamento dinâmico neste regime (ver Fig.B.1 e Fig.B.2d) inicia pela 
formação de vórtices na região próxima do bordo de ataque. Estes vórtices escapam do 
interior da camada limite e viajam ao longo da superficie superior do aerofólio, produzindo 
valores mais elevados de CL, Co e Cu, que os encontrados no regime estacionário durante o 
aumento da incidência. Para o resto do ciclo, o efeito de histerese é muito importante na 
evolução de cada um destes coeficientes. A perda de CL e Cu após alcançar seus máximos 
são muito mais importantes que no regime de descolamento superficial. A espessura da 
região de separação aumenta consideravelmente provocando emissão de vórtices, como 
mostrado na Fig.B.3. 
A fronteira que delimita o descolamento superficial do intenso, se situa 
aproximadamente entre 15° < ama.~ < 20° . 
O interesse principal dos investigadores é estudar as características do 
descolamento e transição da camada limite já que elas são estreitamente ligadas com a 
formação inicial e emissão de vórtices. Resultados notáveis têm sido publicados por Carr et 
ai. [1 14]. McCroskey et ai. [112,115] e Parker et ai. [116]. 
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8.5 Efeito dos Parâmetros Principais 
8.5. 1 Freqüência Reduzida 
Este parâmetro apresenta-se como um dos mais significativos no fenômeno de 
estol dinâmico. Curvas típicas mostrando o efeito deste parâmetro são apresentadas na 
Fig.B.4. Sua influência, no entanto, depende do regime de estol em que se encontra o 
aerofólio, e as considerações em que se dá a separação da camada limite. McCroskey [4] 
mostra que, em regime superficial, as tendências das curvas de CL podem ser bem 
diferentes, para aerofólios com geometrias diferentes, semelhantes condições de 
movimento. 
No caso de estol intenso, McCroskey [6 1] apresenta graficamente o efeito de k, 
para oscilação a(t) = 15° + 10° sin {J)t. Mostra-se nestas condições, que os efeitos de estol 
dinâmico, surgem marcantes para k>O.OS. A intensidade do vórtice torna-se independente 
da frequência para k> 0. 15. Ohmi et al. [ 123] mostram que para aerofólio com maior 
amplitude de oscilação ( a(t) =I 0° .,.. 45° sin (j)f) a freqüência reduzida se mantém como o 
parâmetro mais importante. 
8.5.2 Ângulo Médio e Amplitude de Oscilação 
Nos movimentos harmônicos tta e <1m não podem ser separados, já que o ângulo 
máximo <X.ma:<=am +aa é muito importante na determinação de grau de separação da camada 
limite. Em testes onde aa é fixo, variando am para um certo k, observa-se (Fig.B.6) que, 
dependendo do valor de <X.m , podem surgir os diferentes regimes de estol. Da mesma forma, 
se <X.m é fixado variando a a, os regimes de estol dinâmico são observados; sendo que os 
diferentes regimes podem ocorrer em diferentes fases do ciclo. 
8.5.3 Geometria do Aerofólio 
No regime de estol superficial (Fig.B. 7) a geometria do bordo de ataque é o fator 
principal que determina as características de separação. McCroskey et al. [115] registram 
três tipos de descolamento da camada limite em função da geometria do aerofólio: 
i) Descolamento no bordo de fuga 
ii) Descolamento brusco da camada limite em regime turbulento posterior ao bordo 
de ataque, especialmente no caso de perfil NACA 0012. 
iii) Descolamento no bordo de ataque, observado quando o raio do bordo de 
ataque é pequeno. 
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8 .5.4 Número de Reynolds e número de Mach 
O efeito de Re (com relação à corda) permanece como uma questão pouco 
estudada. Ao contrario que em condições estáticas, parece ter menos importância na 
intensidade do fenômeno de estol dinâmico nos diferentes regimes de escoamento. Ohmi et 
al.[123] indicam que em testes com grande amplitude de oscilação, os efeitos de Re são 
menos significativos que os outros parâmetros estudados. Na Fig.B.8 mostra-se a influência 
de Repara um aerofólio oscilatório com k=O.J5 e a = f 5° + 10° sin mt. 
Para baixo número de Mach, o número de Reynolds e geometria do aerofólio 
parecem ter influência (McCroskey ref. [ 61]) na posição do vórtice principal, localizado 
geralmente dentro de 20% da corda a partir do bordo de ataque. Para alto número de Mach, 
a separação é associada com a onda de choque que se produz no bordo de ataque, 
modificando-se as características do fenômeno. Na Fig.B.9 mostra-se a variação do 
fenômeno de estol dinâmico em função do número de Mach. 
8 .5.5 Outros Tipos de Movimentos 
A maior parte dos estudos tem analisado separadamente as influências dos 
diferentes parâmetros. Por exemplo na ref. [ 11 6] estuda-se o escoamento em aerofólios em 
movimento oscilatório em giro; sendo que na ref.[I12] se estuda o movimento de translação 
paralela ou normal à direção da corrente livre. Resultados apresentados no trabalho de 
McCroskey [61 ] manifestam uma equivalência destes movimentos (Fig.B.lO) para estol 
intenso, porém, diferenças significativas têm sido reportadas para o caso de estol superficial. 
Favier et al. [122] investigam os efeitos não-estacionários gerados pelo aerofólio 
quando se considera simultaneamente flutuações de incidência e velocidade (a e U), 
observando-se também o fenômeno de emissão de vórtices e efeitos de histerese. Os 
resultados mostram diferenças de estol dinâmico quando as variações de a e U encontram-
se em fase, e fora de fase. O principal efeito não-estacionário é relacionado com o atraso no 
tempo ( <X.ed-Uee), obtido entre as incidências de estol dinâmica e estática, a qual induz os 
loop de histerese nos coeficientes CL, Co, C.\f. 
8.5.6 Efeitos Tridimensionais 
Os estudos para análise tridimensional do fenômeno de estol são muito reduzidos 
na atualidade, permanecendo um problema estudado, porém sem conclusões definitivas. 
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8.6 Condições dos testes experimentais 
A maior parte dos testes é realizada para movimentos de giro (pitch) oscilatórios 
nos quais os efeitos de separação são obtidos para ângulos amplitudes entre o.m= I 0 a I 0° e 
em torno de um ângulo de ataque médio, a a. de 0° a 15° como mostrado, por exemplo nos 
trabalhos de Martin et ai. [ 111] McCroskey e Philippe [115], McAlister e Carr [ 117] 
Análise de estol dinâmico com ângulos maiores que os anteriores foram feitos por 
Ham e Garelick [118] apresentando medições com sensores de pressão superficial em 
aerofólios em movimento de giro até 30°·.Strickland e Graham [119] apresentam uma 
revisão de testes realizados para ângulos maiores, em movimentos em giro nos quais 
considera-se o parâmetro adimensional ác12Uco constante no movimento. Medições com 
sensores de pressão têm sido feitos para ângulos ataque até 60°. Experiências com 
visualização (Ref.9 apud (11 9]) para NACA 0012 foram feitas observando o fenômeno de 
separação dinâmica no bordo de ataque para Re<3xl04 e áci2U,;>0.26. Outros autores 
(ref. I O apud [ 119]) obtém dados de estol dinâmico do bordo de ataque para R e> 3xl 04 e 
âci2Uco>0.06. Walker et ai. (120] obtém visualização de fluxo paraRe da ordem de 4.5x104 
e razão ac/2Uco>0.30. Strickland and Graham [119] mostram que o parâmetro (ac/2 U<X) 112 
correlaciona muito bem os resultados experimentais, graficando a diferença entre o ângulo 
de estol dinâmico e o ângulo de estol estático ( <X.ed- <X.ee) versus ( ác/2 U co ) 112. 
Por meio de visualização Ohmi et ai. [123] estudam as características dos vórtices 
produzidos em aerofólios 2-D com movimentos de grande incidência, excedendo 
consideravelmente o estol estático. Considera-se um aerofólio em movimento de elevação 
(heaving) e oscilação harmônica de giro (pitch). A incidência varia entre 0° e 45° paraRe 
entre 1500 e 1x104. Os testes são realizados para k=0.1, 0.5 e 1.0. Os resultados mostram 
que a freqüência reduzida, k, é o fator predominante quando o aerofólio oscila em grandes 
ângulos de incidência. Quando a freqüência é aumentada, a esteira de vórtices torna-se 
dependente do produto da freqüência reduzida e da amplitude de oscilação [123]. Observa-
se no mesmo trabalho que os efeitos combinados de alta freqüência reduzida e grandes 
amplitudes podem dar um aumento da superposição de vórtices do bordo de ataque, a partir 
do qual uma expansão gradual de vórtice é desenvolvida na superficie superior do aerofólio. 
Indica-se, além disto, que os efeitos de Re são menos significativos que os outros 
parâmetros estudados. 
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B. 7 Estol Dinâmico em TEEV 
As TEEV com pás retas ou curvas, formam um sistema que opera com ângulo de 
passo fixo num campo de escoamento não-estacionário complexo. Durante uma rotação, a 
velocidade relativa do escoamento no aerofólio, que consiste numa soma vetorial das 
velocidades da pá e do vento, varia ciclicamente em magnitude e direção. Esta velocidade é 
modificada pela presença de velocidades induzidas, vórtices nos extremos das pás, e 
emissão de vórtices a partir da esteira da pá atravessando a semi-trajetória circular a 
montante. Estes efeitos não-estacionários junto com o efeitos de interação esteira-pá, têm 
um papel significativo nas forças aerodinâmicas das pás. 
O aspecto não-estacionário mais representativo nas TEEV é o efeito de estol 
dinâmico, que ocorre para baixo À durante a partida ou parada, ou em fortes rajadas. Tal 
fenômeno influi nas forças aerodinâmicas e nas curvas de potência, excedendo as predições 
em regime permanente. Também é fortemente afetado o projeto do sistema de amplificação 
de velocidades, tamanho do gerador e o projeto global do sistema. De acordo com a 
estrutura de vórtices, a esteira das pás e da coluna central geram vibrações aeroelásticas no 
rotor para diferentes condições de operação. Por isto a importância em predizer o fenômeno 
de estol dinâmico na otimização das TEEV. 
Até o presente, não existe um modelo matemático capaz de predizer a sustentação 
e arraste na região de separação das pás de TEEV, e as características de estol dinâmico são 
aproximadas por métodos semi-empíricos provenientes de testes experimentais para 
movimentos oscilatórios senoidais. 
Vários trabalhos experimentais têm sido publicados (ver re[ [5], [10], [25],[40-
41 ], [ 124-127]) onde estuda-se as TEEV em túnel aerodinâmico e canais hidráulicos. 
Sensores de pressão e extensômetros facilitam a obtenção de forças aerodinâmicas nas pás, 
enquanto que anemômetros de fio quente e laser doppler têm sido utilizados para estudar o 
campo velocidades. Efeitos de esteira e fenômenos importantes de estol dinâmico são 
qualitativamente detectados a partir de visualização do fluxo. 
Nas páginas seguintes, centraremos a atenção aos resultados mais significativos, 
obtidos experimentalmente no que diz respeito a compreensão do fenômeno de estol 
dinâmico nas TEEV. 
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B. 7.1 Aspectos Não-Estacionários em TEEV 
Sabemos que o fenômeno de estol dinâmico manifesta-se acentuadamente nos 
movimentos oscilatórios quando a supera aee· No movimento rotacional de pás retas, em 
TEEV, o ângulo de ataque instantâneo pode ser dado por [31]: 
_ 1 (l ( U <X)+ u)sin lf/ + w cos lf/ )l a= tan ( 
U <X)+ u) cos lf/ - wsinlj/ + nR 
(B.l) 
onde lf/ é o ângulo azimutal, U «J é a velocidade de corrente livre, .QR a velocidade 
rotacional (com na velocidade angular e R o raio da turbina), e u,w as velocidades locais 
induzidas. Considerando as velocidades induzidas muito pequenas, e introduzindo a relação 
de velocidades /...=nRIUa;, se obtém a expressão: 
a = tan-1( sinlj/ ) 
À+ cos lf/ 
(B.2) 
Como mostra-se na Fig. B. 11 , a apresenta valores elevados aproximadamente para 
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F igura B.ll Variação do ângulo de ataque em TEEV 
APÊNDICE 8: Fenômeno de Estol Dinâmico B- 20 
Observa-se além disto, que o aerofólio, numa revolução, experimenta câmbios no 
ângulo de ataque similar a um aerofólio em movimento oscilatório. Este ângulo oscila 
aproximadamente em torno de um ângulo médio nulo. Como se observa, a amplitude de 
oscilação é dependente de À., a qual por sua vez também é um indicativo da freqüência de 
oscilação. Disto se tem que o surgimento de fenômeno de estol dinâmico está associado a 
À., e que os regimes de estol intenso manifestam-se para valores baixos de À.. 
Na situação real, o ângulo de ataque não mantém a simetria nas semi-trajetórias, 
alcançando um valor diferente de <X-ma."· Isto se deve, principalmente, a que o campo de 
velocidades é diferente nestas trajetórias, onde as velocidades induzidas afetam a velocidade 
relativa local, a qual é determinante para obter ex. (ver por exemplo Fig. B.18) 
O parâmetro de freqüência reduzida, k, indicador de efeitos não-estacionários em 
aerofólios com movimentos oscilatórios, não apresenta a mesma representatividade em 
TEEV. Para alto À., a velocidade relativa, W, é da ordem de grandeza da velocidade 
rotacional. Ashley [124] mostra que em tal situação a relação aproximada de k é dada por: 
(B.3) 
A expressão pode ser relacionada com a solidez: cr=Nci2R, onde N é o número de 
pás e R o raio da turbina sendo uma medida da freqüência de oscilação para alto À. Indica-se 
[124] que para valores de cr =0.04 os efeitos não-estacionários são fracos, a menos que o 
ângulo de ataque aproxima-se do estol estático. 
Considerando a definição de k=fri2Uco, Ã..=f2R/U«J e cr=Nci2R, encontramos 
também uma relação da freqüência reduzida com estes dois parâmetros na forma: k= Àa!N. 
Turbinas Darrieus de escala natural, tem e/R entre 0.05 e 0.1 O. Considerando em regime de 
estol dinâmico (Ã..=2.5) e c!R=0.05 achamos para duas pás, nestas condições, k=0.063. 
Nos estudos de modelos semi-empíricos depara-se que também os efeitos não-
estacionários podem ser representados pela variação temporal do ângulo de ataque na 
forma: 
k
• _a c - w (B.4) 
tal representação é uma forma apropriada para definir efeitos não-estacionários em TEEV 
uma vez que é função da taxa de variação temporal de ex. e da velocidade relativa local. 
Como W varia na trajetória circular do aerofólio, k também varia para um determinado À.. 
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B. 7.2 Representação das forças aerodinâmicas em TEEV 
As forças normal e tangencial (FN, Fr) são geralmente obtidas em testes 
experimentais por integração da distribuição de pressão superficial do aerofólio ou 
diretamente extensômetros. Os coeficientes normal, C,v, e tangencial, C r, são utilizados para 
uma representação adimensional na forma: 
(B.5) 
onde pé a massa específica do fluido, c a corda do aerofólio e W a velocidade relativa local. 
Outra forma adimensional utilizada para representação das forças nas pás e dada de maneira 
similar à anterior, porem, utilizando a velocidade de corrente livre, Uco, em vez da 
velocidade relativa local: 
L' F;_, 
r; = 1 
2 p cu~ 
B. 7.3 Trabalho de Strickland et a/. 
F: T 1 
- p c U2 2 CX) 
(B.6) 
Strickland et ai. [ 1 O) e Nguyen [3 1] apresentam a determinação das forças 
instantâneas em TEEV de pás retas num canal hidráulico (altura de I .25m, I Om de 
comprimento e largura de 5m). A escolha da água como fluido de trabalho facilita a 
visualização da estrutura do escoamento, além disso, permite fazer medições de freqüências 
relativamente baixas já que o fluido é apropriado para baixo número de Reynolds. Com isto, 
medições de força e pressão são mais fáceis de realizar. Emprega-se um aerofólio NACA 
0012 com c=9.14cm. A turbina tem diâmetro D=1.22m operando com Re=-lx104 e se 
obtiveram resultados para três relações de velocidade: ).=2.5, 5.0 e 7.5. Se utilizam uma 
duas e três pás, com solidez respectiva de:Nc!R=O.J5, O. 30 e O. 40. As forças foram medidas 
com extensômetros e a estrutura do campo de escoamento é analisada por visualização. A 
esteira de vórtices e observada ao injetar corante através de orificios no bordo de fuga do 
aerofólio. Na Fig.B. l2 mostra-se os resultados obtidos de Fr e FN comparados com o 
modelo de vórtices VDART (2-D). Observa-se, especialmente para Ã=2.5 que Fr apresenta 
uma trajetória com fortes oscilações e a dificuldade do modelo utilizado na predição de Fr 
em todos os casos de Ã, especialmente na segunda semi-trajetória da pá. 
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Figura B.l2 Forças normal e tangencial adimensionais 
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B. 7.4 Trabalho de O ler et a/. 
No trabalho de O ler et AI. [ 40] são obtidas experimentalmente em canal hidráulico 
as forças aerodinâmicas da TEEV. Dois procedimentos foram realizados: o primeiro, por 
meio de sensores de pressão na superficie do aerofólio, se obtém a distribuição de pressão 
que integrada fornece as forças instantâneas (Fr e FN). No segundo caso, semelhante ao 
método realizado por Strickland et ai. [ 1 0], emprega-se extensômetros para medir 
diretamente as forças aerodinâmicas transientes. Na experiência é utilizado um rotor de 
D=1.22m com uma única pá e aerofólio NACA 0015 com c=15.2-lcm, dando uma relação 
c!R=0.25 e condições de escoamento Re=67.000 e relação de velocidades: Ã=2.5, 5.1 e 
7.6. 
As comparações (ver Fig.B.13) são boas utilizando sensores de pressão e 
extensômetros entre 0° e 180° . As integrações de pressão produzem maiores valores de F r 
que as medições com extensômetros na região entre 180° e 360° para À=2.5. Nestas 
condições é detectado que manifesta-se o estol dinâmico sobre a superficie interna no 
percurso azimutal 100° < \11 <140°, correspondendo a ângulo de ataque 20° < a. <23°. Sobre 
a superficie externa, se detecta o fenômeno de estol dinâmico para posição azimutal 265° < 
\11 <290° correspondendo a ângulo de ataque 18° < a. <23° . 
A integração da pressão utilizando somente cinco sensores de pressão fornece 
pouca exatidão das forças tangenciais e forças normais de pobre qualidade, recomendando 
os próprios autores, um aumento do número de sensores para melhorar tal deficiência. 
8 .7.5 Trabalho de Akins e Klimas 
A distribuição de pressão numa pá foi obtida por Akins e Klimas [ 125] para uma 
turbina Sandia 17-M (NACA 0018, D =17m, c=0.6m, c!R =0.07) utilizando 17 transdutores 
de pressão em cada lado da superficie do aerofólio. Foi utilizado equipamento apropriado 
para medir acelerações radial, tangencial e vertical e um sistema para determinar a 
velocidade do vento incidente na pá e o ângulo de ataque. Mostra-se que efeitos de estol 
dinâmico manifestam-se fortemente na semi-trajetória a montante do rotor. Devido a 
problemas na determinação do ângulo de ataque é utilizado o ângulo de ataque aproximado, 
definido pela Eq.B.2 onde À é calculado utilizando uma velocidade medida sobre o rotor e 
correção para o centro da turbina. Na Fig.B.l4 mostra-se C.v para diferentes À onde 
aprecia-se o loop de histerese que aumenta quando À diminui, porém este efeito não 
manifesta-se para um valor negativo de CN. 
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Figura B.l3 Forças normal e tangencial de TEEV em canal hidráulico 
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Figura B.l4 Coeficiente normal em regime de estol dinâmico 
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8.7.6 Trabalho de Vittecoq e Laneville 
Vittecoq e Laneville [126] utilizam uma TEEV de pás retas com NACA 0018 
determinado FN e Fr em túnel de vento (1.82mxl.82m) através extensômetros, validando 
as forças obtidas com as apresentadas nos resultados experimentais de Strickland et al.[IO]. 
Foi utilizado um modelo de duas pás com R=0.3m, H=0.6m, c!R=0.2 e perfil NACA 0018. 
Medições indicam que estol dinâmico apresenta-se para valores de À menores que 3. 5. 
A comparação dos resultados com os de Strickland et al. [ 1 O] (que utilizam 
aerofólio NACA 0012) para À=2.5 mostram (Fig.B.l5) que Fr diverge consideravelmente 
nas duas experiências, especialmente entre 80° < \jl< 120° e 210° < \jJ <3 90°. As diferenças 
de Fr, são explicadas pelos autores pelo uso de filtro para eliminar ruídos, gerando uma 
atenuação do sinal e uma mudança de fase. Ressalta-se que nas duas experiências foram 
utilizados fluidos diferentes: ar em Vittecoq e Laneville [ 126] e água em Strickland et al 
[10], o qual pode variar os efeitos da difusão da vorticidade e a interação viscosa no campo 
de escoamento e entre as pás. 
Efeitos de estol mostram-se quando FN alcança seus máximos: em \j1=90° para 
a =-21.8° e em lf/-245° com a.=23.5° Para explicar as diferenças dos resultados 
experimentais de FN, indica-se que no caso dos testes em canal hidráulico realizados por 
Strickland et al. [ 1 O] a força FN foi filtrada. 
B. 7. 7 Trabalho de Fraunié e Brochier et a/. 
Fraunié [ 41] e Brochier et al. [ 127] determinam as características de escoamento 
dentro do rotor e na esteira para uma TEEV de pás retas. Estuda-se o fenômeno de vórtices 
periódicos formados focalizando o estudo na faixa de À em que ocorre estol dinâmico. 
Observação do fenômeno é feita utilizando injeção de corante e bolhas de hidrogênio 
registrado em imagens de vídeo e fotografias. Medições de velocidade foram feitas 
utilizando velocímetro laser doppler. 
Os testes são realizados em canal hidráulico de seção de 20x20cm e altura h= 1.5m. 
O rotor é movido por motor com rotação variável. A relação de velocidades (À) estudadas 
esta na faixa entre 1 e 8. Foi utilizado um modelo de D= 12cm de pás retas com 20cm de 
comprimento, adotando-se um perfil NA CA 0018, c=2cm e c!R=0.33. A velocidade de 
corrente no canal e de U=I5cm/s dando um Re=104 . O uso de água como fluido de 
trabalho facilita o estudo da estrutura do fluxo operando num apropriado Re da pá. Na 
Fig.B.16 mostra-se a estrutura da esteira para diferentes valores de À. 
Os resultados para À=2.5 mostram (Fig.B.17) que o fenômeno de estol dinâmico 
manifesta-se pela emissão de dois vórtices girando em sentidos opostos na parte direita do 
circulo de rotação (no ponto onde a velocidade da pá e a velocidade do fluido encontram-se 
na mesma direção). O primeiro vórtice é emitido a partir do bordo de fuga e gira na mesma 
direção que o rotor; enquanto que o segundo vórtice surge no bordo de fuga e gira no 
sentido contrário. Este sistema de vórtices é arrastado pela corrente para fora do círculo do 
rotor. No caso de À=2.14, este duplo vórtice cruza a pá no caminho meio contribuindo para 
aumentar a sustentação. 
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Figura 8.15 Comparação experimental das forças aerodinâmicas 








(Fonte: Fraunié, 1987) 
Figura B. 16 Vizualização do fluxo em regime de estol dinâmico 
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Figua B.17 Representação do campo de escoamento de uma TEEV 
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Diferentes posições dos pares de vórtices durante a rotação são mostrados na 
Fig.B.l7b, desde a emissão até sua difusão na esteira. O par de vórtices é seguido por outro 
emitido na região a jusante da trajetória da pá. Mostra-se que nestas condições existe uma 
assimetria entre o lado esquerdo e direito do círculo de rotação existindo uma zona de 
baixa turbulência. Liu et a1.[92] utilizam um modelo semi-empíricos unicamente nesta zona 
na trajetoria azimutal entre 13 5° e 15°. Considera-se que na outra região existe alta 
turbulência a qual estabiliza a camada limite impidindo a formação do vórtice de borda de 
ataque portanto os efeitos do fenômeno de estol dinâmico. Outro efeito significativo que 
surge examinado a distribuição da velocidade (Fig.B.17c) é a inversão da esteira em x!R=S. 
Os testes feitas por Brochier et ai. [ 127] são bidimensionais com baixo nível de 
turbulência, indicando-se que nestas condições os efeitos de estol dinâmico são mais 
significativos, em câmbio os testes de Akins e Klimas [ 125] são tridimensionais para altos 
níveis de turbulência. No trabalho de Parashivoiu [25], mostra-se melhorias na predição da 
performance aerodinâmica em TEEV, aplicando o modelo semi-empírico de Gormont [79] 
de acordo com as assimetrias detectadas por visualização no trabalho de Brochier et ai. 
[127]. 
B. 7.8 Trabalho de Harris et a/. 
No trabalho de Harris et al.[S] se faz um resumo de diversas pesquisas 
experimentais utilizando protótipos em escala natural de 6 e 25 metros de diâmetro e 
modelos em túnel de vento. Ressalta-se a necessidade de utilizar graficamente as próprias 
forças aerodinâmicas e não os coeficientes adimensionais, já que se considera que estes 
podem levar a uma amplificação de erros, especialmente na trajetória de volta da pá onde a 
velocidade local e baixa para À pequenos. Detalhes destas pesquisas são mostradas em 
Harris (ref.[58],[128]) para uma turbina de D=25m, H=l8m, c=l.25m e solidez a =0./0. 
Foram utilizados 17 sensores de pressão em toda a superficie do aerofólio. Na Fig.B.18 e 
Fig.B.19 mostra-se os resultados do ângulo de ataque e velocidade relativa adimensional 
obtidos com modelamento de tubos de corrente dos autores [25]. O comportamento F.v e 
Fr adimensionais no regime de estol dinâmico é mostrado nas Fig. B.20 a Fig.B.23 para 
diferentes À. Observa-se claramente o comportamento diferenciado que apresenta a turbina 
para baixo À, especialmente na segunda semi-trajetória. Também observa-se que existe um 
desfase do valor de FNmax e Frmax na primeira semi-trejetória, avançando desde 
aproximadamente \jl-60° para o menor À ate aproximadamente w=l 00° para o maior valor 
de À. 
O comportamento suave que apresenta a curva de a em função do ângulo 
azimutal, nos diferentes regimes de escoamento (Fig. B.18), facilita o uso dos modelos 
semi-empíricos na predição do fenômeno de estol dinâmico, uma vez que estes requerem as 
derivadas temporais do ângulo de ataque. Como exemplo apresenta-se na Fig.B.18 o ângulo 
de ataque para À=2.64 do trabalho de Harris [128], o qual pode ser facilmente aproximada 
por uma função contínua. 
Outros estudos vem sendo realizados para estudar a fenomenologia não-
estacionária em pás de TEEV. Angell et al. [129] fazem um análise experimental de 
aerofólios em movimento oscilatório simulando as condições de pás em TEEV para 
diferentes À. Na Fig.B.24 mostra-se estes resultados, especificamente para um aerofólio 
NACA 0018, Re=l.5xl06 e k=0.020 , em regime de estol dinâmico . 
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Figura B.19 Velocidade adimensional em TEEV 
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Figura 8.20 Força normal adimensional em condições de estol dinâmico 
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Figura 8 .21 Força tangencial em condições de estol dinâmico 
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Figura B.23 Força tangencial adimensional em função do ângulo azimutal 
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Figura B.24 Características de estol dinâmico simulando uma TEEV 
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8.7.9 Análise da Distribuição de Pressão em TEEV 
O fenômeno de estol dinâmico pode ser apreciado em detalhe estudando a 
distribuição de pressão na superficie do aerofólio. Apesar dos poucos sensores de pressão 
utilizados, Oler et al. [40], apresentam dados úteis para estudar o fenômeno, cujos 
resultados são expostos a seguir. Os dados mostram o coeficiente de pressão obtida pela 
definição: 
C = P- Po 
p 1 
- pU2 2 b 
(B.7) 
onde Ub = Ur + Uco, com Ur a velocidade tangencial da pá e Ua; a velocidade de corrente 
livre. Po é a pressão estática sob a superficie do tanque correspondente à altura das tomadas 
de pressão da pá, que medem a pressão P. 
a) Superficie interna do aerofólio 
Para 1-.=2.5 e uma pá, o fenômeno de separação é detectado para w=I10° 
(Fig.B.25) existindo um achatamento da curva de Cp, no lado interior da superficie do 
aerofólio . Para w=II7° (a.=23° ) o aerofólio apresenta-se (no lado interior) em condições 
totalmente em estol . Na vizinhança deste ângulo azimutal, supõe-se que o vórtice é emitido 
desde o bordo de ataque e inicia seu movimento ao longo da superficie do aerofólio. Para 
w=124° este vórtice parece passar na proximidade de xlc=0.36 e afeta significativamente a 
pressão na superficie do aerofólio nesta posição. O aerofólio permanece em condições de 
estol até um ângulo azimutal de w= 150° . Neste ponto o escoamento se re-estrutura, como 
mostrado para w= 153°. 
b) Superficie externa do aerofólio 
O início da separação é dado para w=265° mostrado na Fig. B.26. Para w=272°, o 
ângulo de ataque é a.=-23°, a pá encontra-se totalmente em estol sobre a superficie exterior. 
Como no caso da superficie interior em estol descrita anteriormente, um vórtice é emitido 
no bordo de ataque e inicia o movimento ao longo da superficie. O efeito deste vórtice na 
tomada de pressão xlc=0.36 pode ser vista para w=279°. o fluxo parece próximo do 
recondicionarnento para w=300° , contudo, o valor de Cp na posição x/c=0.81 indica uma 
forte perturbação da pressão devido provavelmente ao vórtice emitido. 
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Figura B.25 Estol dinâmico na primeira trajetória para À.=2.5 
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(Fonte: Oler et al, 1983) 
Figura B.26 Estol dinâmico na segunda trajetória para 1..=2.5 
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B. 7.9 Considerações gerais de esto/ dinâmico em TEEV 
Ainda não existe uma quantidade de trabalhos experimentais que permita um 
conhecimento apurado do fenômeno de estol dinâmico em pás de TEEV, portanto, os 
resultados aqui apresentados são tomados como de natureza exploratória. 
O fenômeno apresenta-se nas duas semi-trajetórias do percurso da pá, 
manifestando-se mais acentuadamente na região a montante onde as forças aerodinâmicas 
são de maior magnitude. A força tangencial apresenta dificuldades de medição pela sua 
ordem de grandeza bem inferior à força normal. Os resultados mostram que a força 
tangencial é também a que apresenta maiores divergências quando comparadas com outras 
experiências ou com análises teóricas. 
A principal diferença encontrada neste tipo de movimento, em comparação com 
outros movimentos oscilatórios, é que o fenômeno manifesta-se dependente de À. Oler et ai. 
[ 40) fazem uma análise importante, detectando a formação de vórtice na região onde 
manifesta-se o fenômeno de estol dinâmico. Brochier et ai. [127] detectam, para }..=2.14, a 
formação de um vórtice duplo, cada um girando em sentido contrário. Harris et a1.[58, 128] 
providenciam com suas experiências resultados apropriados para validar modelos que 
estudam o comportamento do fenômeno de estol dinâmico. Contudo, requerem-se novos 
testes para ampliar a faixa de resultados e conferir os já existentes. 
Pela complexidade do campo de escoamento em TEEV, nota-se, através dos 
diversos trabalhos estudados, que o fenômeno de estol dinâmico nos aerofólios destas 
turbinas manifesta-se de maneira própria, sem contar até o presente uma caracterização 
definitiva. Somente a continuidade de pesquisas experimentais permitirá fornecer 
informações para compreender plenamente o comportamento do fenômeno, possibilitando 
posteriormente a reformulação dos modelos semi-empíricos para adaptá-los a tais 
condições. 
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Apêndice-C 
INFORMAÇÃO ADICIONAL DO MODELO PROPOSTO 
C.1 Solução para Pequena Amplitude de Oscilação. 
O sistema de equações diferencias lineares com coeficientes variáveis, definido pela 
Eq. 4.1 (Cap.4), é dado por: 
(C.l) 
Impondo-se um movimento ao aerofólio, as funções e, a. e ll são expressas em 
função do tempo adimensional 't. O lado direito das equações pode ser escrito somente 
como função de 't na forma: 
(C.2) 
C. 1.1 Coeficientes Independentes de a e J1. 
Em movimentos com pequena amplitude de oscilação os termos a. e ll desviam-se 
muito pouco do seu valor médio e pode-se considerar que as variações dos coeficientes do 
lados esquerdo da Eq.C.2 em relação a a. e ll são desprezíveis. Neste caso, as soluções das 
equações são formuladas por uma integral da supetposição das respostas impulsivas: 
(C.3) 
Grdr) representa a matriz de respostas impulsivas determinada a partir do lado 
esquerdo da Eq.C.2. 
A solução dada pela Eq.C.3 depende da evolução das funções enlaçadas no tempo 
(u ~r), representando a dependência histórica no tempo. 
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C.1.2 Coeficientes Dependentes de a e p. 
O efeito do histórico no tempo permanece quando os coeficientes são dependentes 
de a( r) e !l( r). Porém neste caso a solução é dada por: 
(C.4) 
G,/ r) é a matriz de transição do lado esquerdo das Eqs.C.2. O termo G( r) 
representa uma matriz com superposição de eigen-soluções do conjunto de equações 
homogêneas da Eq.C.2, dada como: 
3 
G(r) = LITKePKr (C.5) 
K=l 
onde nK são matrizes com termos constantes e PK representa as raizes da equação 
caracteristica: 
(C.6) 
Tran e Petot [93] colocam as seguintes observações para facilitar a identificação 
dos coeficientes envolvidos no lado esquerdo da Eq.C.2: 
1. O termo PK representa também os pólos da matriz da função de transferência 
do conjunto de equações diferenciais dadas pela Eq.C.2. A natureza das respostas 
transientes seguindo as variações do lado esquerdo da Eq.C.2 dependem da natureza destes 
pólos. A estabilidade do escoamento requer que sejam real e negativo ou complexos 
conjugado com a parte real negativa 
2. As respostas harmônicas, isto é, o módulo e fase das forças aerodinâmicas 
resultantes da oscilação harmônica do aerofólio, também dependem da natureza dos pólos 
PK. Um pólo real e negativo fornece uma evolução monótona das respostas em função da 
freqüência do movimento. No entanto, dois pólos complexos conjugados levam a uma 
solução similar ao de um sistema de vibração estrutural, com rápido desenvolvimento do 
módulo e fase na vizinhança da freqüência de ressonância. 
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Considerando-se as simplificações realizadas no Cap.4, as Eqs.4.9 são descritas 
por uma equação diferencial independente de terceira ordem da forma: 
(C.7) 
- A ,~.0 - A . éi - A .. i i 
ru ra rp r 
A solução para movimentos com pequena amplitude de oscilação é dada por: 
(C.8) 
C.2 Modelo para Sustentação 
O modelo é aplicado inicialmente para oscilações harmônicas com baixo ângulo de 
incidência, isto é, no domínio linear. Nestas condições é verificado experimentalmente [93] 
que os coeficientes medidos em função da freqüência são suaves e contínuos. Como 
resultado, as equações de r/>K podem ser representadas por uma equação de primeira ordem. 
Em termos de função de transferência, num plano complexo, isto significa que se trabalha 
com um único pólo negativo. 
Pelo contrário, quando a incidência média é maior que a incidência em que ocorre 
separação da camada limite, a simulação pode ser feita unicamente com dois pólos 
complexos. Do anterior tem-se que, para trabalhar no regime de estol dinâmico, o modelo 
deve ter (num plano complexo) um pólo negativo e dois pólos complexos. 
A dificuldade neste caso é permitir o uso de dois pólos complexos somente no 
regime de estol. O problema é resolvido introduzindo-se duas incógnitas auxiliares. Uma 
incógnita representa o comportamento da força aerodinâmica no regime linear, que é 
resolvida por meio de uma equação diferencial de primeira ordem, admitindo-se um pólo 
real. A outra incógnita representa o comportamento da força aerodinâmica no regime de 
estol, sendo resolvida por uma equação diferencial de segunda ordem admitindo-se dois 
pólos complexos conjugados. 
A adição das duas incógnitas representa a solução do comportamento 
aerodinâmico da força em condições de estol dinâmico. As duas equações diferenciais 
poderiam ser reduzidas a uma única equação de terceira ordem, como proposto 
originalmente no modelo. No entanto, os autores do modelo [93] preferem a solução do 
sistema de duas equações diferenciais. 
., 
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onde: 
Considerando-se um aerofólio com ll = I e e = a. 
À é um parâmetro de atraso temporal (time delay) 
s é uma quantidade relacionada à massa aparente 
cr representa um parâmetro que relaciona a sustentação ao giro do aerofólio 
E é um parâmetro que desloca a fase da oscilação de CL no regime linear 
OJ11 é identificado como umafreqiiência natural associada ao estol 
Ç é um fator de amortecimento 
C- 5 
O lado esquerdo da Eq.C.9a representa o pólo real e negativo (-À.) e o lado 
esquerdo da Eq.C.9b representa os dois pólos complexos conjugados (-~OJ, ± iOJ,). 
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C.3 Função de Transferência Aerodinâmica 
No modelo é utilizado um procedimento experimental em túnel aerodinâmico para 
a identificação dos coeficientes envolvidos nas equações diferencias. O sistema consiste 
num mecanismo com um cilindro hidráulico para movimentação do aerofólio (Fig.4.2) . O 
sistema é governado por um sinal de entrada 8(t) impondo-se um movimento arbitrário ao 
aerofólio, resultando uma função de saída f(t) dependente do tempo. Com tal sistema 
podem ser realizados testes com pequena amplitude de oscilação e oscilações randôrnicas. 
Para um processo randômico estacionário a adrnitância ou função de 
transferência aerodinâmica A(iCtJ) é definida como a razão entre a densidade de potência 
espectral cruzada da saída <f)fo(CtJ) e a densidade de potência espectral da entrada <f)06(CtJ) 
(C. lO) 
O termo <f)10 ( w) representa a transformação de Fourier da fimção de correlação 
cmzada <p 10(t ) da relação saída-entrada: 
(C.ll) 
com <p Jo(t) dado por: 
. 1 Jr 
qJ10 (t) = ~l!!l 2r - r f( u+ t)B( u)du (C.12) 
O termo <f)o6(w) representa a transformada de Fourier dafimção de autocorrelação 
<p oo(t) da saída: 
(C. 13) 
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com <p oo(t) dado por: 
1 fT rp08 (t) =V~ 2
T _7 B( u+ t)B(u)du (C.14) 
A função de saídaf{t) é dependente do tempo e dada pela integral de convolução 
f(t) = I: a(t)B(t- u)du (C.15) 
O termo a{t) é a função da resposta impulsiva, definida como a transformada 
inversa de Fourier do sistema. 
1 Jr · (1)( 
a(t) = 
2
1l - r A(iúJ)e' dúJ (C.l6) 
APÊNDICE C: Informação Adicional do Modelo Pror1osto C- 8 
C.4 Equações Para o Coeficiente de Momento 
As expressões do coeficiente de momento de giro (pitch) são muito similares às 
equações definidas para a sustentação. O termo dCu/da é considerado desprezível, 
resultando na expressão: 
(C. l7) 
onde CuL representa o coeficiente de momento linear estático. 
C.4. 1 Equações com termos de Circulação 
No domínio linear as equações são compatíveis com as expressões da teoria 
clássica. As equações são escritas como: 
.. }. 1 ( 1 1 · ) f 2 +a-f2 +r-2 f 2 = - r -UI:l.CAf + E - Wo r r r r 
(C.18) 
Ambas formulações têm em comum os parâmetros o; r, a, E, com representação 
simílar à dada para a sustentação, sendo que os coeficientes específicos encontram-se na 
Tab.C. l. Nas equações b é a semi-corda do aerofólio e d=d1L1CL, com d1 definido na 
Tab.C.l. Considerando-se um retardo no tempo do surgimento do estol L1rd=2, os 
parâmetros restantes são definidos como: 
(C. 19) 
s = - ~; [- 1.26 - 1.53 tan -1(15(M - 0.7))] 
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Tabela C.1 Coeficientes utilizados no modelo 
Parâmetro e L eD eM 
Â. 0.10 - 0.40 - placa plana 
s 0.05 - 0.15 0.0 placa plana 
Uo 0.05-0.15 0.003 placa plana 
Ut -0.15- 0.00 -0.05- 0.0 0.0-0.15 
dt -0.15 - 0.00 0.05-0.50 0.0-0.15 
ao o. 10- 0.-10 0.00- 0.50 0.1-0.40 
az 0.00 - 0.60 0.00-0.60 0.0- 0.60 
r o o. 00 - 0.-10 0.10- 0.40 0.1- 0.40 
rz 0.00- 0.60 0.00- 0.60 0.0- 0.60 
Ez -0.20- 0.00 -0.05 - 0.00 0.0-0.60 
Tabela C.2 : Coeficientes para um aerofólio genérico. 
Parâmetro e L eD eM 
Â. placa plana - placa plana 
s placa plana 0.0 placa plana 
uo placa plana 0.003 placa plana 
Ut -0.04 -0.04 -
dt -0.0-1 0.0-1 0.0 
ao 0.30 0.25 0.25 
az 0.20 0.25 0.10 
r o 0.20 0.20 0.20 
rz 0.20 0.20 0.20 
Ez -0.20 - 0.00 -0.05- 0.00 -0.01 
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C.5 Coeficientes para Placa Plana 
C.5.1 Coeficientes nas Equações da Sustentação 
Considerando o uso de placa plana, no modelo são fornecidas por Petot (9] as 
seguintes expressões para À, cro, s: 
À = 0.17 - 0.13M 
a 0 = 1.627r(~) ISO 
C.5.2 Coeficientes nas Equações da Circulação 
(C.20) 
Utilizando as Eqs.4.17 (Cap.4) o modelo representa adequadamente os 
movimentos de giro e elevação vertical da teoria não-estacionária clássica para placa plana 
na região linear. Os seguintes parâmetros descrevem adequadamente tais condições: 
À = O.I7 - 0.13M 
s = 7r + 57r I - M - I [( 2 ) 0.285 ] (C.2 I) 
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C.6 Coeficientes para um Aerofólio Genérico 
No caso de não serem conhecidas as características do aerofólio, Petot (9] propõe 
o uso de parâmetros para um aerofólio genérico, com coeficientes resumidos na Tab.C.2. 
Outras características necessárias no equacionamento são expostas a seguir. Para o ângulo 
de estol estático sugere-se uma expressão em função do número de Mach, válida para CL, 
Cv e Ç,, na forma: 
(C.22) 
C.6.1 Equações do Coeficiente de Sustentação 
(C.23) 
Para a $ aec => !1CL =0. Para a> CJ.ec, !1CL é dado por: 
(C.24) 
k0 = 0.10M4 
c1 = 0.70(1- M) 
h1 = - 0.5 + (1.5 - M)M
2 
C.6.2 Equações do Coeficiente de Arrasto 
Os coeficientes são dados em Tab.C.2. As características gerais do aerofólio são 
dadas por: 
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(C.26b) 
a 0 = 25° 
a 1 = 18° -2tan -'(4M) 
Os coeficientes dos parâmetros s, r, a, E encontram-se na Tab.C.2. 
C.6.3 Equações Para o Coeficiente de Momento 
Os coeficientes dos parâmetros d, r, a, E são definidos na Tab C.2. Os parâmetros 
0"3 e s são dados na Eq. 4.23 (Cap.4). 
Para as aee => D.C.H =0. Para a > aee , D.Cu é dado por: 
c1 = - 0.090 - 0.08exp( -3o(M- 0.6)
2
) 
h, = -Q.40 - 0.21tan-' [22(0.45- M)] 
(C.27) 
APÊNDICE C: Informação Adicional do Modelo PrOJJOsto C- 13 
C.7 Solução Numérica das Equações 
C. 7.1 Solução Numérica do Termo Cu 
A Eq.4.21 (Cap.4), que descreve o regime linear do termo Cu, é uma equação 
diferencial de primeira ordem, sendo resolvida aplicando diretamente o método de Runge 
Kutta de quarta ordem na forma: 
(C.28) 
onde 11 é o contador do tempo, L1t é o intervalo de tempo considerado e f{t, Cu) é a função 
definida como: 
(C.29) 
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C. 7.2 Redução da Equação de Segunda Ordem 
Para resolver a equação diferencial que define CL2, esta deve ser primeiramente 
reduzida a um sistema de equações diferenciais de primeira ordem e, posteriomente, aplica-
se o método de Runge Kutta. Para tanto podemos analisar o problema genérico de valor 
inicial, como apresentado por Bronson [99]. Um sistema de equações diferenciais é dado 
por: 
dnx dn-IX 
bn(t) dtn + b,_,(t) dt n-i + .. +b1(t)x +b0 (t)x =g(t) 
(C.30) 
Esta equação diferencial de ordem 11 pode ser reduzida a um sistema de primeira 







+ · + a 1(t)x + a 0 (t)x + j(t) dtn n d/ n-
(j = 0,1, .. . 11 - 1) (C.31) 
J (t) = g(t) / bn (/) 
Definindo n novas variáveis ( 11 é o número da ordem da equação diferencial 
original) pelas equações: 
dx(t) d 2 x(t) d n-1x(t) 
x1(t) = x(t), x2 (t) = --,x3(1) = 2 , ... ,xn(t) = 1 dt dt dt n-
As novas variáveis encontram-se interligadas pela equações: 
x,{t) = x2 (t) 
x2 (t) = x3 (t) 
x3 (t) = x .. (t) 
Xn-1 (t) = X n (t) 
Diferenciando a equação: 
X (t) = !!._[dn-1 x(t) ] = dn x(t) 
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e substituindo esta na equação diferencial de ordem n: 
XII (t) = a ,_l (t)x 11 (t)+ . + ai (t)x 2 (I) + ao (t)xl (t) + f(t) (C.35) 
xn (t) =ao (t) xl (t) + ai (t)xl (t)+ . + a n-l (t)x, (t) + f(t) 
C.7.3 Solução Numérica de CL2 
Utilizando-se da conceituação anterior, a equação diferencial de segunda ordem 
que define Cu pode ser reduzida a um sistema de duas equações diferenciais de primeira 
ordem na forma: 
xt (t) = C L2 
x2 (t) = éLl 
i 1 (t) = Ox1 (t) + 1x2 (t) + O 
x2 (t) = a0 (t)x 1 (t) + a1 X 2 (t) + f (I) 
A solução numérica por Runge Kutta para o sistema é dada como: 
1 
X1 (t) = X1 + - (k1 + 2k2 + 2k3 + k4 ) 
11+1 " 6 
onde 
kl = Mjl (tn,xl , x1) 
1 1 I 
k 2 = !J.tfl(t" + 2M,xl. +2 k~>x1. +2kl) 
1 1 I 
k3 = Mfl(tn +-M , xl +-k1, x 2 +-k 2) 
2 " 2 n 2 
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com as funções e os valores iniciais dados por: 
xl(to) = CL Uo) 




O mesmo tratamento numérico é realizado para o sistema de equações que define o 
coeficiente de arrasto, com a diferença de que é necessário resolver somente uma única 
equação diferencial de primeira ordem. 
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